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Re´sume´
Les composants ae´ronautiques sont soumis en service a` des sollicitations me´caniques
donnant lieu a` des e´tats de contraintes ge´ne´ralement multiaxiaux et a` amplitude
variable, ce qui provoque un phe´nome`ne d’endommagement par fatigue. Une alter-
native a` la re´paration de ces structures consiste a` les renforcer pre´ventivement, avant
que la fissure ne soit apparue. Le contexte de ce travail s’inscrit donc dans le cadre
du renforcement pre´ventif de structures par patchs composites afin de retarder l’ap-
parition de fissures de fatigue.
Le calcul de structures renforce´es par patchs composites passe notamment par un
dimensionnement en fatigue. Pour cela, des essais de fatigue sur e´prouvettes en
aluminium 2024-T3 renforce´es ont e´te´ mene´s pour observer et quantifier l’aspect
be´ne´fique du renforcement en termes de dure´e de vie. Le renforcement de´pendant
de la tenue de la colle, une e´tude sur les contraintes de cisaillement subies par cette
dernie`re a e´te´ conduite avec pour objectif de situer les conditions dans lesquelles il
e´tait possible de compter sur le renforcement par patchs composites.
De plus, le dimensionnement en fatigue ne´cessite la mise en place d’outils spe´cifiques
de mode´lisation et une bonne connaissance du comportement en fatigue des mate´-
riaux utilise´s. C’est pourquoi des essais sur e´prouvettes en aluminium 2024-T3 ont
e´te´ re´alise´s afin de de´terminer les courbes S-N a` rapports de charge R = 0 et
R = −1. Une me´thodologie de dimensionnement en fatigue sous sollicitations de
service a e´te´ propose´e. L’utilisation de lois d’endommagement et de cumul de dom-
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mage adapte´es au mate´riau, de crite`res de fatigue multiaxiaux prenant en compte
le caracte`re triaxial des e´tats de contraintes ge´ne´re´s par la sollicitation me´canique,
et d’une me´thode de comptage identifiant les cycles de sollicitations au sein d’un
chargement complexe d’amplitude variable, a e´te´ propose´e et programme´e.
Paralle`lement, la mesure d’e´chauffement par came´ra infrarouge a e´te´ utilise´e pour
aider a` comprendre le processus d’endommagement et de cumul de dommage propres
a` l’aluminium 2024-T3. Pour des niveaux de chargement importants, les e´le´vations
de tempe´rature dues a` l’endommagement par fatigue peuvent constituer des indica-
teurs potentiels du niveau de dommage atteint. Ainsi, un programme de traitement
d’images a e´te´ mis en place afin de de´terminer le cumul de dommage au de´but d’un
essai de fatigue a` faible nombre de cycles (’LCF’).
MOTS CLES : fatigue, renforcement, patch composite, logiciel post-processeur,
dure´e de vie, thermographie infrarouge, dommage.
Abstract
Aeronautical components are often subjected to fatigue loadings that exhibit va-
riable amplitudes. They also lead to multiaxial stress states which may cause fatigue
damage and cracks.
This work deals with the preventive reinforcement of such structures with compo-
site patches. The idea is to bond composite patches on damaged structures in some
suitable zones so that crack appearance is delayed. The study focuses on the fatigue
response of such patched structures assuming that patch shape, location and sta-
cking sequence are optimized beforehand.
Some patched coupons subjected to uniaxial tensile fatigue tests have been tested.
Results are presented and discussed in the first part of this report. The beneficial
effect of patches is clearly underlined as long as the stress level in the adhesive is
not greater than a threshold value close to the shear strength of the glue.
The prediction of the fatigue life of reinforced structures subjected to variable am-
plitude loadings and exhibiting non-uniform stress distribution is addressed in the
second part. A series of tests on 2024-T3 aluminium specimens is first carried out
to determine the S-N curves at R = 0 and at R = −1. A methodology for fatigue
assessment under variable amplitude loadings is then proposed. The use of damage
laws and cumulative damage rules suited to the material, of some multiaxial fatigue
criteria and of one counting method identifying the cycles within a complex va-
riable amplitude loading have been proposed and implemented. Results provided by
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the software on a simple reinforced structure are compared with their experimental
counterparts.
A specific investigation on the damage process and cumulation for the 2024-T3 alu-
minium has been carried out using an infrared camera. For high loadings, the local
heat increase due to fatigue damage may potentially be a damage indicator. So a
data processing software has been implemented in order to observe the damage cu-
mulation just at the beginning of the low cycle fatigue test. Results obtained are
discussed in the last part of the report.
KEY WORDS : fatigue, reinforcement, composite patch, post-processor software,
lifetime, infrared thermography, damage.
Introduction
L’industrie du transport doit faire face au remplacement des structures ou des com-
posants pre´sentant des signes de de´faillances, des fissures ou des anomalies diverses.
En raison des contraintes de se´curite´ qui ame`nent a` utiliser les avions dans de bonnes
conditions de fiabilite´, maˆıtrise´es aussi longtemps que possible, des inspections sont
pe´riodiquement mises en place pour de´tecter les de´fauts ou les dommages. L’Arme´e
de l’Air Franc¸aise, et plus spe´cialement l’Atelier Industriel de l’Ae´ronautique (AIA),
est directement concerne´e par le proble`me d’apparition de fissures sur les sous-
structures d’avions. Cependant le couˆt pour changer des parties importantes de la
structure ou de grands composants tels que la voilure est tre`s souvent re´dhibitoire.
Elle doit donc parfois stopper l’utilisation de l’avion concerne´ par cette de´faillance
et retarder sa re´paration. Depuis quelques anne´es, l’Arme´e de l’Air Australienne a
aborde´ le proble`me de la maintenance des avions militaires en trouvant une alter-
native qui consiste a` utiliser des patchs composites pour re´parer les composants en-
dommage´s. Dans ce cas, les fissures existent de´ja` et le patch composite va permettre
de ponter la zone fissure´e. Ceci est re´alisable si la zone a` re´parer est facilement ac-
cessible. En France, certains avions comme l’Alphajet voient des fissures apparaˆıtre
dans la partie boulonne´e entre le fuselage et la voilure (voir Figure 0.0.1). L’in-
troduction de mate´riaux composites comme renfort exte´rieur est envisage´e afin de
prolonger leur dure´e de vie. Une alternative a` la re´paration est donc le renforcement
pre´ventif. Dans ce cas, la fissure n’existe pas encore. Le patch composite est colle´
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a` proximite´ ou sur la zone endommage´e afin de la renforcer de manie`re pre´ventive
vis-a`-vis de l’apparition du de´faut. C’est cette notion de renforcement pre´ventif qui
est aborde´e durant cette e´tude.
Fig. 0.0.1 – Dommage pre´sent sur l’Alphajet.
La fatigue est la principale cause de l’apparition des fissures. Aussi est-il ne´cessaire
de prendre en compte ce phe´nome`ne de fatigue afin de garantir la fiabilite´ et la
se´curite´ d’un composant de`s sa phase de conception. Il est e´galement de plus en
plus fre´quent et pre´coce car aujourd’hui, un des objectifs industriels est de re´duire
pour des raisons de couˆt la quantite´ de matie`re premie`re utilise´e. La re´duction de
matie`re conduit a` une augmentation des niveaux de contraintes a` cahier des charges
constant. De ce fait, le dimensionnement en fatigue est devenu une e´tape incontour-
nable.
Sous l’angle expe´rimental, le principe est de solliciter la structure sur un banc d’essais
dans des conditions similaires aux conditions re´elles d’utilisation et de de´terminer
la dure´e de vie du composant. Cependant, les essais de fatigue sont longs et donc
couˆteux. Aussi, un des objectifs du Bureau d’Etudes est de re´duire le nombre d’es-
sais et de de´velopper des moyens de pre´vision de dure´e de vie. C’est e´galement dans
ce but que s’inscrit le pre´sent travail.
Les travaux pre´sente´s dans cette the`se sont oriente´s vers la mise en oeuvre d’outils
propres au calcul de dure´e de vie des composants ae´ronautiques renforce´s par patchs
composites.
Des essais de fatigue uniaxiaux conduits sur des e´prouvettes en aluminium 2024-T3
renforce´es par patchs composites sont pre´sente´s dans la premie`re partie. La deuxie`me
partie concerne l’e´laboration du logiciel post-processeur de pre´vision de dure´e de vie
et une confrontation des pre´visions fournies avec quelques re´sultats expe´rimentaux.
La troisie`me partie traite de l’analyse thermographique de l’endommagement en fa-
tigue oligocyclique d’e´prouvettes en aluminium 2024-T3.
L’objectif de cette premie`re partie est de pouvoir quantifier l’extension de la dure´e
de vie obtenue lors du renforcement des e´prouvettes par une succession d’essais sous
chargement uniaxial. Afin de pouvoir dresser une comparaison entre les e´prouvettes
en aluminium 2024-T3 non renforce´es et celles renforce´es par patchs composites, il
a e´te´ ne´cessaire d’e´tablir les courbes S-N du mate´riau de base a` rapports de charge
R = 0 et R = −1. Par la suite, des essais uniaxiaux en fatigue pour deux niveaux
de contraintes ont e´te´ re´alise´s sur des e´prouvettes renforce´es. Il n’a pas e´te´ possible
de tracer une courbe S-N entie`re du fait du faible nombre d’e´prouvettes renforce´es
disponibles. Malgre´ cela, il a de´ja` e´te´ permis d’appre´cier le gain effectif qu’offrait
le renforcement sur la dure´e de vie. Il a donc e´te´ de´cide´ par la suite d’explorer un
peu plus le renforcement par patchs composites sur la tenue en fatigue. Des es-
sais ont donc e´te´ mene´s sur des e´prouvettes pre´-endommage´es, puis renforce´es. Les
re´sultats obtenus soulignent clairement l’inte´reˆt du renforcement pour un bas niveau
de contrainte, mais aussi la diminution du pouvoir du renforcement pour un niveau
de contrainte e´leve´. C’est pourquoi une e´tude expe´rimentale et un calcul nume´rique
sur les proprie´te´s me´caniques de la colle et, plus particulie`rement sur sa tenue au
cisaillement, ont e´te´ conduits. Il apparaˆıt tre`s clairement que la colle est le point
faible du renforcement pour des niveaux de contrainte e´leve´s. Cette e´tude permet a`
la fois de comprendre et de justifier l’aspect be´ne´fique du renforcement par patchs
composites mais e´galement de percevoir ses limites.
La deuxie`me partie est consacre´e a` la me´thode de pre´vision de dure´e de vie sous
chargement quelconque. En effet, les structures ae´ronautiques sous soumises a` des
chargements complexes. Ainsi, un chargement uniaxial ne suffit plus pour pre´voir la
dure´e de vie de telles structures meˆme si les donne´es e´tablies pre´ce´demment (courbes
S-N) restent ne´cessaires. Ce chapitre est constitue´ de trois e´tapes qui consistent a`
pre´senter les diffe´rents outils ne´cessaires a` la pre´vision de dure´e de vie de structures
sous chargement d’amplitude variable, a` adapter ces outils a` la particularite´ des
structures teste´es et a` leur chargement, et finalement a` confronter le logiciel re´alise´
avec des re´sultats d’essais. Par conse´quent, divers crite`res de fatigue sont pre´sente´s
et programme´s. Des crite`res d’approche plan critique et d’approche inte´grale ont
e´te´ aborde´s. De meˆme, plusieurs lois d’endommagement ont e´te´ e´tudie´es et pro-
gramme´es. Certaines d’entres elles ne´cessitent un calage de leurs parame`tres. Ce
calage a e´te´ effectue´ graˆce a` des essais a` deux niveaux re´alise´s au cours de la the`se.
Les lois programme´es s’e´tendent de la loi de Miner a` la loi de Chaboche. Du fait
de la ge´ome´trie des structures teste´es, une concentration de contrainte est pre´sente.
Aussi, pour prendre en compte le gradient de contrainte induit dans la pre´vision
de dure´e de vie, la me´thode du gradient de´finie par le CETIM a e´te´ conside´re´e et
programme´e. Finalement, a` partir de tous ces e´le´ments, il a e´te´ possible d’e´laborer
le logiciel de pre´vision de dure´e de vie et de comparer les pre´visions obtenues avec
les re´sultats expe´rimentaux.
La troisie`me partie vient en comple´ment des deux pre´ce´dentes parties. Elle concerne
l’e´tude de l’endommagement de l’aluminium 2024-T3 par thermographie infrarouge
en fatigue oligocyclique. Les avions militaires, et spe´cialement les Alphajet, sont sus-
ceptibles de connaˆıtre de par les types de missions qu’ils effectuent des chargements
tre`s importants, et donc d’entrer ponctuellement dans le domaine oligocyclique. Ce-
pendant, il existe tre`s peu d’information dans la litte´rature concernant la fatigue
a` hauts niveaux de chargements. Aussi, le but de ce chapitre est tout d’abord de
contribuer a` la de´termination des donne´es mate´riau intervenant dans la fatigue et
par la suite de pre´senter divers phe´nome`nes observe´s lors d’un essai de fatigue a` faible
dure´e de vie sur le mate´riau utilise´. Il faut rappeler que l’exploitation des avions a
lieu dans des conditions de sollicitations souvent tre`s importantes suivant la nature
des missions, meˆme si celles-ci sont en nombre limite´. En fatigue oligocyclique, la
limite e´lastique est de´passe´e. Un des objectifs est d’e´tudier si l’endommagement lie´
a` la de´formation plastique joue un roˆle sur la durabilite´ du mate´riau. La came´ra
infrarouge permet de mesurer des tempe´ratures en surface de l’e´prouvette. Le but
e´tant de remonter au dommage par fatigue, il a e´te´ ne´cessaire de calculer les sources
de chaleur. Par conse´quent, un filtrage du signal spe´cifique a e´te´ mis en place pour
e´liminer au maximum le bruit issu des films thermiques, et ceci sans perdre d’infor-
mation concernant la dissipation due a` la fatigue. Des cartographies de dommage
cumule´ au de´but de l’essai de fatigue ont e´te´ obtenues. Les diffe´rents re´sultats sont
pre´sente´s a` la fin de ce chapitre.
Chapitre 1
Essais de fatigue uniaxiaux sur des
e´prouvettes renforce´es par patchs
composites
1.1 Introduction
Cette partie porte sur le renforcement en fatigue par patchs composites. Elle s’inscrit
dans un contexte de maintenance de structures ae´ronautiques dont le but est d’as-
surer des conditions de vol optimales pour les avions de l’arme´e de l’air. Cette e´tude
inte´resse fortement notre partenaire industriel l’Atelier Industriel de l’Ae´ronautique
(AIA) de Clermont-Ferrand qui aujourd’hui est confronte´ a` l’apparition de nom-
breuses fissures, spe´cialement localise´es au niveau de la liaison boulonne´e entre le fu-
selage et la voilure d’avions de type Alphajet. L’utilisation du patch composite pour
re´parer des structures endommage´es par fatigue est tre`s largement usite´e aujour-
d’hui surtout dans l’industrie ae´ronautique [BR98, BRR02]. Cependant les e´tudes
concernant le renforcement pre´ventif restent peu nombreuses. Aussi ce chapitre
a-t-il principalement pour but de pre´senter l’apport be´ne´fique du renforcement
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par patchs composites en termes de dure´e de vie et donc de prolongation de
l’exploitation des avions militaires.
Dans un premier temps, quelques rappels bibliographiques sur la re´paration et sur
les patchs composites sont pre´sente´s afin de cerner les applications et l’utilisation
de cette technique. Les patchs composites sont le plus souvent utilise´s en re´paration
et commencent a` voir des applications dans le domaine du renforcement. Ils sont
ge´ne´ralement colle´s dans les zones soumises a` de fortes concentrations de contrainte.
Ils permettent alors soit de ponter les fissures qui apparaissent sur les plaques ou
les coques me´talliques peu e´paisses telles que le fuselage des avions dans le cas de
la re´paration, soit de retarder l’apparition des fissures dans le cas du renforcement
pre´ventif.
Dans un deuxie`me temps, les essais de fatigue sur l’aluminium seul sont de´crits.
Ceux-ci sont ne´cessaires a` la pre´paration des essais a` re´aliser sur les e´prouvettes
renforce´es afin de connaˆıtre la dure´e de vie obtenue pour certains niveaux de char-
gement. En effet, la totalite´ de la courbe S-N n’est pas trace´e pour des e´prouvettes
renforce´es. Seuls deux cas de chargement sont teste´s. Les courbes S-N a` des rapports
de charge e´gaux a` 0 et −1 sont ainsi obtenues. Certaines informations quant a` la
forte dispersion des proprie´te´s me´caniques de cet alliage d’aluminium sont releve´es.
Les deux parties suivantes pre´sentent les essais et les re´sultats obtenus sur les
e´prouvettes non endommage´es d’une part, et pre´-endommage´es puis renforce´es par
patchs composites d’autre part.
Une discussion sur les re´sultats expe´rimentaux est ensuite conduite. Cette analyse
montre l’aspect be´ne´fique du renforcement par patchs composites, mais e´galement
quelques limites puisqu’a` des niveaux d’effort e´leve´s, l’e´prouvette renforce´e rompt
pre´mature´ment. Cette rupture provient de la tenue en fatigue de la colle, ce qui
souligne que cet e´le´ment joue un roˆle primordial dans le renforcement. Une e´tude
concernant les contraintes de cisaillement dans la colle est par conse´quent re´alise´e a`
la fin du chapitre.
1.2 Etat de l’art
1.2.1 Re´paration
Les patchs composites sont largement utilise´s pour re´parer les structures me´talliques
endommage´es par fatigue. Ces patchs permettent de retarder la propagation des fis-
sures et par conse´quent d’augmenter la dure´e de vie des structures ainsi re´pare´es. Les
proprie´te´s me´caniques de ces structures re´pare´es ont e´te´ e´tudie´es dans de nombreux
articles. L’influence de plusieurs parame`tres sur le comportement de la propagation
de la fissure a e´te´ soigneusement e´tudie´e dans la plupart des e´tudes. Par exemple,
l’influence de la taille du patch composite [CY03], du nombre de plis [HSD05], de
la dissyme´trie de la structure re´pare´e [SLD03], de la mise en tension du composant
avant collage du patch composite [Bas01], de la plasticite´ [Col05], du collage im-
parfait du patch composite [NM97] ou des contraintes re´siduelles [SMH+07] a e´te´
examine´e dans la litte´rature re´cente.
En Australie, les patchs composites sont couramment utilise´s pour re´parer les zones
endommage´es par fatigue ou par corrosion. Par exemple, l’avion F111 pre´sente
ge´ne´ralement un dommage localise´ sur un panneau situe´ sous l’une de ses ailes
(Figure 1.2.1). Au lieu de remplacer ce panneau, la re´paration consiste a` coller un
patch composite sur la partie fissure´e afin de retarder la propagation de fissure.
De meˆme, le Mirage III voit des fissures apparaˆıtre au niveau de son re´servoir.
L’Arme´e de l’Air Australienne a donc re´pare´ cette partie de l’avion en pontant
ces fissures avec des patchs composites. Ces derniers permettent de diminuer
fortement la vitesse de propagation des fissures en question.
Fig. 1.2.1 – Localisation de la fissure par fatigue sur le F111 d’apre`s [Bak99].
1.2.2 Renforcement
Dans le cas du renforcement de structures me´talliques, la fissure n’est pas encore
apparue dans le substrat me´tallique et l’objectif est de coller un patch compo-
site de fac¸on pre´ventive afin d’e´liminer ou tout au moins de retarder
l’amorc¸age de la fissure. Le patch composite peut eˆtre colle´ plus ou moins loin
de la zone ou` la fissure doit apparaˆıtre. Dans ce cas, le flux initial de contrainte est
de´vie´ par le patch composite et la zone critique est soulage´e. Une telle approche
est obligatoire quand le patch composite ne peut pas eˆtre colle´ sur la zone fissure´e,
comme, par exemple, dans le cas ou` la fissure apparaˆıt dans une zone tre`s e´paisse
telle qu’un point d’ancrage entre le fuselage et la voilure. C’est le cas pour l’Al-
phajet qui pre´sente des fissures au niveau de l’assemblage boulonne´ (voir Figure
1.2.2). La zone e´tant peu accessible, il est pre´vu que le patch composite soit colle´
un peu a` l’e´cart afin de soulager au maximum cette zone critique, et d’augmenter
par conse´quent la dure´e de vie de l’avion. Le renforcement pre´ventif de l’Alphajet
reste encore a` l’e´tude. La technique consistant a` renforcer les structures loin de la
zone fortement sollicite´e a re´cemment e´te´ e´tudie´e dans plusieurs documents et sa
viabilite´ a e´te´ mise en e´vidence ([MBG06a, MBG06b, MGB06, Mat05]).
Il est clair que l’efficacite´ du renforcement par patchs composites de´pend fortement
de la re´ponse me´canique du collage entre le substrat me´tallique et le patch compo-
site, particulie`rement sous chargement de fatigue.
Pour de´terminer la re´ponse en fatigue de la structure patche´e, une premie`re approche
consiste a` conside´rer que celle du substrat me´tallique peut eˆtre de´finie en connaissant
l’e´tat de contrainte apre`s renforcement. Par exemple dans le cas d’un chargement
uniaxial, en utilisant une simple re`gle de trois qui tient compte des e´paisseurs du
substrat et du patch composite et de leurs rigidite´s respectives, la courbe S-N du
me´tal fournit la dure´e de vie du substrat. Cette approche est tre`s simple puisque
d’autres parame`tres peuvent influencer la re´ponse de la structure renforce´e comme
Fig. 1.2.2 – Localisation de la fissure par fatigue de l’Alphajet (AIA).
la re´sistance a` la fatigue du composite lui-meˆme ou celle de la colle sous chargement
de fatigue. Pour un type de colle de´termine´, la re´ponse me´canique de´pend de nom-
breux parame`tres tels que la pre´paration de la surface, les de´fauts ou la forme du
bourrelet de colle le long des bords libres du patch [UD06] ou encore la pre´sence ou
non d’un de´grade´ d’e´paisseur vers le bord libre des patchs composites. Il est bien
connu qu’un pic de contrainte de cisaillement transverse prend naissance pre`s des
bords libres du patch composite [Vol38, HL99, GR44]. Cet e´tat de contrainte local
3D dans la colle doit influencer la re´ponse globale en fatigue de la structure renforce´e.
La mise en place d’un bourrelet de colle a` profil bien controˆle´ et/ou d’un escalier
le long du bord libre des patchs composites re´duit les contraintes de cisaillement
[WRHK06, KH02], mais de telles solutions techniques demandent des manipula-
tions supple´mentaires et semblent difficiles a` utiliser pour des patchs exhibant des
bords non rectilignes [MGB06]. Dans le cadre de cette e´tude, l’e´paisseur du bord du
patch est constante pour des raisons de simplicite´ de fabrication. De plus, l’e´tude
sur le renforcement n’est qu’en phase de projet. Les essais re´alise´s avec une e´paisseur
constante du bord du patch vont permettre de juger s’il est absolument ne´cessaire
de re´aliser des de´grade´s d’e´paisseur aux bords libres des patchs pour garantir une
meilleure tenue en fatigue.
Dans ce contexte, l’e´tude re´alise´e durant cette the`se a pour but d’e´tudier le compor-
tement en fatigue d’une se´rie d’e´prouvettes patche´es et d’analyser qualitativement
et quantitativement l’augmentation de la dure´e de vie graˆce aux patchs composites.
1.3 Essais de fatigue sur l’aluminium
L’objectif de ce paragraphe est de pre´senter a` la fois le dispositif expe´rimental dis-
ponible au laboratoire pour re´aliser des essais de fatigue et les re´sultats des essais
mene´s sur l’alliage d’aluminium 2024-T3. Cet alliage d’aluminium e´tant tre`s souvent
utilise´ mais essentiellement pour des applications militaires, les courbes S-N ne sont
pas disponibles dans la litte´rature. Dans un premier temps, le protocole expe´rimental
ainsi que le logiciel utilise´ de traitement des essais de fatigue sont pre´sente´s. Dans un
deuxie`me temps, l’influence du mode de de´coupe est analyse´e. Cette e´tape permet
de fixer le mode de de´coupe pour la suite des essais tout en connaˆıssant l’incidence
qu’il engendre sur la dure´e de vie des e´prouvettes. Finalement, les courbes S-N de
re´fe´rence de l’aluminium 2024-T3 sont trace´es pour un rapport de charge e´gal a` 0 et
a` −1. Dans un troisie`me et dernier temps, la dispersion observe´e sur les proprie´te´s
en fatigue de l’aluminium est mise en e´vidence. En effet, a` un moment donne´, il a
e´te´ ne´cessaire de tracer plusieurs courbes S-N a` cause de la variabilite´ des proprie´te´s
de l’alliage d’aluminium 2024-T3. Le but est donc ici de pre´senter concre`tement les
essais de fatigue re´alise´s sur l’aluminium avant de proce´der au renforcement par
patchs composites.
1.3.1 Dispositif expe´rimental
Le laboratoire LaMI posse`de une machine de fatigue MTS ±100 kN (voir Figure
1.3.1). La machine de fatigue est pilote´e a` l’aide du logiciel Testar IIS fourni par
l’entreprise MTS Systems lors de son installation.
Il est impe´ratif de ve´rifier l’alignement des mors supe´rieurs et infe´rieurs de la ma-
chine de fatigue avant toute se´rie d’essais. Aussi, un syste`me d’alignement des
mors est installe´ sur la machine afin de garantir une fiabilite´ des re´sultats de fa-
tigue. Ce dispositif est installe´ entre la cellule de force et la traverse de la machine.
Un de´faut d’alignement des mors introduit la pre´sence d’une sollicitation de flexion
parasite dans un ou plusieurs plans. Il est a` noter qu’il n’y a pas de moment de
torsion parasite car le nez de ve´rin est mobile autour de son axe. Lors d’un essai de
Fig. 1.3.1 – Dispositif expe´rimental de fatigue.
traction uniaxial, le champ de contrainte ou de de´formation sur une section droite
de l’e´prouvette est suppose´ uniforme quand les mors sont parfaitement aligne´s. Par
contre, de`s qu’un de´faut d’alignement des mors est pre´sent, le champ de de´formation
ou de contrainte n’est plus uniforme au sein de l’e´prouvette. Ce de´salignement se tra-
duit par une diminution apparente de la re´sistance des e´prouvettes teste´es dans ces
conditions et, par conse´quent, la dure´e de vie obtenue est re´duite et ne traduit plus
la re´sistance a` la fatigue intrinse`que du mate´riau lui-meˆme. Pour corriger le de´faut
d’alignement des mors, il convient de re´gler le positionnement des mors supe´rieurs
relativement aux mors infe´rieurs du module de chargement de la machine d’essais.
Ce re´glage est re´alise´ suivant la pre´conisation fournie par MTS. Il s’effectue ma-
nuellement. Il est ne´cessaire d’utiliser, dans ce but, une e´prouvette approprie´e (voir
Figure 1.3.2) et de mesurer ses de´formations relatives sous l’application d’un effort
faible, d’environ 1 000 N, graˆce a` trois paires de jauges de de´formation positionne´es
syme´triquement sur la ligne me´diane de l’e´prouvette. Pour proce´der au re´glage, la
position du mandrin hydraulique supe´rieur vis-a`-vis de la traverse de la machine est
modifie´e de fac¸on microme´trique. Deux de´fauts peuvent exister (voir Figure 1.3.3) :
- un de´faut de concentricite´ (ou de localisation) qui se traduit par un de´calage late´ral
des axes des mors. Ce de´calage produit une de´forme´e de flexion de l’e´prouvette en
forme de ’S’,
- un de´faut d’alignement angulaire (ou de coaxialite´) qui traduit un e´cart angulaire
entre l’axe des mors supe´rieurs et celui des mors infe´rieurs. Ce de´faut produit une
de´forme´e de flexion de l’e´prouvette en forme de ’C’.
Les re´glages de concentricite´ et de coaxialite´ sont effectue´s graˆce au dispositif d’ali-
gnement MTS. Le re´glage des mors de´bute toujours en e´liminant le de´faut de concen-
tricite´, puis celui de coaxialite´. Le de´faut de concentricite´ est re´duit a` l’aide de quatre
vis de re´glage qui permettent un de´placement late´ral de la bague de concentricite´
et donc un de´placement des mors supe´rieurs. Le de´faut de coaxialite´ est e´limine´
progressivement, quant a` lui, a` l’aide de quatre autres vis de re´glage de la bague
d’orientation angulaire qui permettent un ajustement vers l’axe des mors infe´rieurs.
Ces re´glages se font par e´tapes successives suivant les valeurs obtenues sur chaque
jauge de de´formation. Le principe est d’essayer d’obtenir des e´carts de de´formation
les plus faibles possibles entre chaque paire de jauges colle´es en face a` face les plus
faibles possibles. De plus, l’e´limination de la de´forme´e de flexion en ’C’ peut faire
apparaˆıtre une de´forme´e de flexion en ’S’ et inversement. Pratiquement, apre`s cette
proce´dure d’alignement des mors, l’e´prouvette est positionne´e de fac¸on ade´quate
pour les essais de fatigue et demeure globalement rectiligne, la flexion parasite ayant
e´te´ corrige´e.
Fig. 1.3.2 – Eprouvette du re´glage d’alignement des mors.
1.3.2 Logiciel ESOPE
Les essais de fatigue sont traite´s par le logiciel ESOPE (Estimation Statistique par
Ordinateur des Parame`tres de l’Endurance) de´veloppe´ par ARCELOR. Le logiciel
propose de traiter les re´sultats de fatigue suivant quatre mode`les de courbe S-N :
- lemode`le de Wo¨hler [LS82] qui est line´aire dans le repe`re (logN , σ) (voir Equa-
tion 1.3.1).
Fig. 1.3.3 – De´formation des e´prouvettes dans les mors sans pre´re´glage.
logN = Aσ +B (1.3.1)
ou` N et σ sont le nombre de cycles et la contrainte applique´e respectivement.
- lemode`le de Palmgren (encore appele´ mode`le de Basquin) [LS82] qui est line´aire
en e´chelle bi-logarithme dans le repe`re (logN , log σ) (voir Equation 1.3.2).
logN = A log σ +B (1.3.2)
- le mode`le de Stromeyer [LS82] qui pre´sente une asymptote horizontale vers la
limite d’endurance du mate´riau (voir Equation 1.3.3).
N =
A
σ − E (1.3.3)
avec :
E : limite de fatigue du mate´riau.
- le mode`le de Bastenaire [LS82] qui pre´sente un point d’inflexion et une asymp-
tote horizontale (voir Equation 1.3.4).
N =
Ae−(
σ−E
B
)C
(σ − E) (1.3.4)
avec :
A, B, C : constantes propres au mate´riau.
De meˆme, le logiciel ESOPE met a` disposition plusieurs informations statistiques et
probabilistes par l’interme´diaire du trace´ de plusieurs courbes :
- la courbe me´diane (ou courbe a` 50%), qui est une estimation de la courbe S-N
obtenue a` partir d’un e´chantillon.
- les courbes d’e´quiprobabilite´ a` p% de rupture, qui donnent un encadrement de la
courbe me´diane. En-dessous de la courbe d’e´quiprobabilite´, il y a une probabilite´
p% de chance que l’e´prouvette rompe et au-dessus de la courbe, il y a p% de chance
que l’e´prouvette ne rompe pas.
- les courbes de confiance a` 95%, qui donnent une information sur la qualite´ du trace´
et de l’estimation fournie par ESOPE.
- les courbes de fiabilite´, qui sont obtenues a` partir des courbes d’e´quiprobabilite´.
Les calculs concernant la partie statistique re´alise´e par le logiciel ESOPE font appel
a` une programmation effectue´e en langage Fortran.
Une description approfondie des diffe´rentes zones des courbes S-N est effectue´e dans
le paragraphe 2.2.1.
1.3.3 Ge´ome´trie des e´prouvettes et description des essais re´alise´s
La ge´ome´trie des e´prouvettes non renforce´es par patchs composites, appele´es e´prou-
vettes A, est donne´e par la Figure 1.3.4. Sa forme en halte`re est conforme a` la norme
ISO 1099 [ISO75]. Les e´prouvettes sont usine´es a` partir de toˆles vierges d’aluminium
2024-T3. Les dimensions sont de 92 mm pour la longueur, 25 mm pour la largeur
(12 mm dans la section minimale) et 3 mm pour l’e´paisseur. La direction principale
de toutes les e´prouvettes co¨ıncide avec la direction de laminage de la toˆle.
Les essais de fatigue sont toujours pilote´s en effort et sont re´alise´s a` une fre´quence
de 30 Hz avec un rapport de charge e´gal a` 0 ou a` −1 suivant les courbes S-N
souhaite´es. Les avions militaires sont sollicite´s en service a` des niveaux de charge-
ment tre`s e´leve´s, c’est particulie`rement vrai pour l’Alphajet qui fait partie de la
Patrouille de France. Les figures de style, acrobaties ou virages marque´s ge´ne`rent
des contraintes tre`s importantes et, par conse´quent, des dure´es de vie susceptibles
de se situer ponctuellement dans le domaine oligocyclique. C’est pourquoi, en
conformite´ avec les exigences du partenaire industriel qu’est l’AIA, les courbes S-N
sont e´tablies pour un intervalle de dure´e de vie compris entre 10 000 cycles et 500 000
cycles, ce qui correspond a` une plage des contraintes maximales variant de 190 MPa
a` 430 MPa pour un rapport de charge e´gal a` 0.
Fig. 1.3.4 – Ge´ome´trie des e´prouvettes de fatigue.
Lorsque le rapport de charge est e´gal a` −1, une pe´riode de compression apparaˆıt au
sein des cycles lors des essais de fatigue. Se situant dans le domaine oligocyclique,
les efforts applique´s a` l’e´prouvette sont e´leve´s. Dans ce cas, la compression peut
engendrer un phe´nome`ne de flambage de l’e´prouvette, ce qui est re´dhibitoire pour
l’essai de fatigue car il conduit a` un pliage de l’e´prouvette. Par conse´quent, la dure´e
de vie obtenue est susceptible d’eˆtre perturbe´e par ce phe´nome`ne d’instabilite´. La
solution, pour e´viter le flambage, est de placer l’e´prouvette dans un raidisseur (voir
Figure 1.3.5), empeˆchant toute flexion de l’e´prouvette lors de la compression. Ce rai-
disseur est compose´ de deux plaques de te´flon maintenues en regard l’une de l’autre
par deux boulons. L’une d’elles posse´de une rainure de la largeur de l’e´prouvette
(voir Figure 1.3.6). Le raidisseur n’exerce pas de pression sur l’e´prouvette au cours
de l’essai mais empeˆche toute flexion de celle-ci. Le risque de flambage qui survient
dans le cas de fortes compressions est donc ainsi e´vite´. Ce dispositif a de´ja` e´te´ utilise´
avec succe`s pour d’autres e´tudes semblables [RVL04].
Fig. 1.3.5 – Eprouvette place´e dans le raidisseur.
Fig. 1.3.6 – Raidisseur.
1.3.4 Influence du mode de de´coupe
Des e´tudes ante´rieures sur l’influence du proce´de´ de de´coupe des e´prouvettes en acier
en termes de dure´e de vie ont clairement mis en e´vidence que ce proce´de´ influenc¸ait
directement la re´ponse en fatigue du mate´riau [MMLL01, GCM+03, MGB+04].
Aussi, avant de mener une e´tude en fatigue sur le renforcement par patchs com-
posites, deux types de proce´de´ de de´coupe ont e´te´ teste´s : la de´coupe par laser et
la de´coupe par jet d’eau. Les courbes S-N sous chargement re´pe´te´ (R = 0) obte-
nues pour ces deux proce´de´s de de´coupe sont trace´es sur la Figure 1.3.7. L’influence
du proce´de´ de de´coupe est clairement souligne´e sur cette figure. Un de´calage ver-
tical d’environ 35 MPa peut eˆtre observe´. Ainsi, la re´sistance a` la fatigue obtenue
dans le cas d’une de´coupe par jet d’eau est plus faible que celle obtenue a` partir
d’une de´coupe laser. Finalement, toutes les e´prouvettes teste´es par la suite seront
de´coupe´es par jet d’eau. L’influence de la zone affecte´e thermiquement situe´e
pre`s des bords libres est ainsi e´vite´e. Il est e´galement plus suˆr de conside´rer des
re´sultats obtenus avec ce type de proce´de´ car la re´sistance a` la fatigue qui lui est
lie´e est plus faible. De plus, ce proce´de´ est largement re´pandu dans l’industrie.
1.3.5 Courbes S-N de re´fe´rence
Deux courbes S-N de re´fe´rence sous chargement de traction re´pe´te´e (R = 0) et
sous chargement alterne´ syme´trique de traction-compression (R = −1) ont e´te´
de´termine´es afin d’e´tablir les proprie´te´s en fatigue du mate´riau. De plus, l’utili-
sation des crite`res de fatigue multiaxiaux ainsi que des lois d’endommagement et de
cumul de dommage requie`rent ces informations. La Figure 1.3.8 montre ces donne´es
de fatigue. La limite de fatigue du mate´riau a` 5.105 cycles est e´gale a` 178 MPa sous
un rapport de charge e´gal a` 0 et est e´gale a` 148 MPa pour un rapport de charge e´gal
a` −1. Dans les deux cas, les courbes S-N sont trace´es en utilisant le logiciel ESOPE
Fig. 1.3.7 – Courbes S-N a` R = 0 pour les e´prouvettes de´coupe´es au laser/jet d’eau.
avec le mode`le de Bastenaire.
1.3.6 Dispersion des proprie´te´s de fatigue de l’aluminium
Il est observe´ que les proprie´te´s en fatigue de l’aluminium 2024-T3 sont disperse´es et
changent d’une plaque a` l’autre. En effet, les premie`res courbes S-N trace´es au de´but
de la the`se conduisent a` des limites de fatigue a` 5.105 cycles pour les deux rapports
de charge (R = 0 et a` R = −1) diffe´rentes de celles obtenues plus tard. Pour un
rapport de charge e´gal a` 0, la limite de fatigue a` 5.105 cycles e´tait e´gale a` 198 MPa
alors qu’elle fut e´gale a` 178 MPa ensuite (pour le meˆme proce´de´ de de´coupe). Afin
d’illustrer cette information, les deux courbes S-N sont trace´es et superpose´es sur la
Figure 1.3.9 pour un rapport de charge e´gal a` 0.
Les nuages de points des deux courbes S-N trace´es peuvent paraˆıtre similaires. Aussi,
une e´tude statistique est re´alise´e afin de s’assurer que les deux distributions sont
statistiquement diffe´rentes. Le logiciel ESOPE donne la courbe S-N me´diane et
e´galement deux courbes de confiance a` 95 %, ces deux courbes de confiance en-
Fig. 1.3.8 – Courbes S-N expe´rimentales de l’aluminium 2024-T3 sous (a) chargement de traction
re´pe´te´e (R = 0) (b) chargement alterne´ syme´trique de traction-compression (R = -1).
Fig. 1.3.9 – Courbes S-N expe´rimentales de l’aluminium 2024-T3 sous chargement de traction
re´pe´te´e (R = 0) pour deux plaques diffe´rentes.
cadrant la courbe me´diane. La Figure 1.3.10 montre que les domaines de confiance
a` 95 % des deux courbes S-N sont distincts sur l’essentiel du domaine d’e´tude. Le
chevauchement a` environ 25 000 et 350 000 cycles ne sont que tre`s partiels. On peut
en conclure que les deux courbes S-N sont distinctes et donc que la re´sistance a`
la fatigue est diffe´rente d’une plaque d’aluminium a` l’autre, toutes deux provenant
pourtant du meˆme lot.
Fig. 1.3.10 – Domaines de confiance a` 95 % pour deux plaques diffe´rentes.
L’hypothe`se de l’effet du vieillissement a donc e´te´ e´mise a` ce moment de la the`se, la
courbe S-N e´tablie plus re´cemment pre´sentant une re´sistance a` la fatigue plus faible
que celle e´tablie initialement. Cette hypothe`se ainsi e´voque´e pouvait constituer une
explication plausible, encore qu’il pouvait apparaˆıtre e´trange d’enregistrer une telle
perte de re´sistance a` la fatigue en l’espace de si peu de temps. Ceci se traduirait, en
effet, par le fait que les avions ne pourraient plus voler au bout de deux ans ! Cette
ambigu¨ıte´ a e´te´ leve´e lorsqu’une nouvelle courbe S-N a e´te´ trace´e pour mener des
essais sur le renforcement (voir Figure 1.3.11). Cette nouvelle courbe S-N donne une
meilleure re´sistance a` la fatigue que celle des deux premie`res plaques. Les plaques
ayant toutes e´te´ fournies en meˆme temps, le trace´ de la dernie`re courbe S-N est
obtenu pour l’aluminium sollicite´ en l’e´tat le plus vieilli. C’est pourquoi l’hypothe`se
du vieillissement a e´te´ abandonne´e et c’est celle de la dispersion des proprie´te´s
de fatigue de l’aluminium qui a e´te´ retenue. Cette dispersion pourrait faire l’ob-
jet d’une e´tude particulie`re, telle qu’une e´tude micrographique, pour en comprendre
l’origine. Mais faute de temps et de moyen, ceci n’a pas pu eˆtre re´alise´ durant la
the`se.
Cette information doit eˆtre conside´re´e avec beaucoup d’inte´reˆt pour la suite de
l’e´tude re´alise´e sur le renforcement par patchs composites. En effet, afin de pouvoir
e´valuer l’efficacite´ du renforcement, il est impe´ratif d’avoir une courbe S-N fiable de
la plaque en question.
Il paraˆıt ne´cessaire d’approfondir ces observations sur la grande dispersion des pro-
prie´te´s de fatigue de l’aluminium. Aussi est il pre´vu de consacrer du temps a` de
nouveaux essais a` partir d’e´prouvettes issues de plaques diffe´rentes afin d’e´tablir
leurs courbes S-N, de les comparer et de mode´liser leur dispersion par une approche
fiabiliste.
1.3.7 Influence du traitement thermique a` 120oC
Le collage du patch composite sur l’aluminium se fait par polyme´risation a` chaud, ce
qui engendre un le´ger traitement thermique de l’e´prouvette en aluminium. Comme
pre´ce´demment pour la dispersion, il est ne´cessaire de ve´rifier l’influence e´ventuelle
de ce traitement thermique par rapport aux proprie´te´s de fatigue de l’aluminium
avant d’e´valuer le renforcement par patchs composites.
Des essais de fatigue a` deux niveaux de contrainte choisis pour les e´prouvettes ren-
force´es par patchs composites (voir le paragraphe 1.4.1) ont e´te´ re´alise´s afin de
percevoir si le traitement thermique avait une influence sur la tenue en fatigue
des e´prouvettes. Des essais ont pour cela e´te´ conduits sur des e´prouvettes non
Fig. 1.3.11 – Courbes S-N expe´rimentales de l’aluminium 2024-T3 sous chargement de traction
re´pe´te´e (R = 0) pour deux plaques diffe´rentes re´alise´es l’une en de´but de the`se et l’autre en fin de
the`se.
pre´alablement endommage´es (e´prouvettes vierges) et e´galement sur des e´prouvettes
pre´-endommage´es par fatigue a` une fraction de vie donne´e. Ces essais devaient per-
mettre d’appre´cier l’influence du traitement thermique sur la tenue en fatigue. Dans
le paragraphe 1.4, il sera explique´ en de´tail l’inte´reˆt de mener des essais de fatigue
sur des e´prouvettes non endommage´es et sur des e´prouvettes pre´-endommage´es.
Les essais de fatigue ont e´te´ re´alise´s a` 195 MPa ou a` 280 MPa (la limite d’e´lasticite´
de l’alliage d’aluminium vaut 345 MPa). Le tableau 1.1 donne les re´sultats obtenus.
195 (MPa) 280 (MPa)
Eprouvettes Dure´e de vie moyenne Ecart-type Dure´e de vie moyenne Ecart-type
(cycles) (cycles) (cycles) (cycles)
vierges 496 200 228 000 104 100 7 800
vierges affecte´es thermiquement 452 100 46 800 115 300 9 400
endommage´es affecte´es thermiquement 422 100 61 800 116 400 10 400
Tab. 1.1 – Influence du traitement thermique sur la tenue en fatigue des e´prouvettes en aluminium.
Il apparaˆıt que le pre´sent traitement thermique n’affecte pas de fac¸on no-
table la tenue en fatigue des e´prouvettes vierges ainsi que des e´prouvettes pre´-
endommage´es. Les e´prouvettes non renforce´es et celles renforce´es par patchs compo-
sites sont donc suppose´es eˆtre dans des e´tats me´tallurgiques n’influenc¸ant pas
leur tenue en fatigue.
1.4 Essais de fatigue sur e´prouvettes renforce´es
Pour l’Atelier Industriel de l’Ae´ronautique, le renforcement pre´ventif s’inscrit dans le
cadre de la maintenance des structures. Il est donc e´vident que les patchs composites
ne sont pas colle´s sur des composants neufs. Ce renforcement pre´ventif intervient
apre`s que l’avion ait connu un certain nombre de cycles de sollicitation, a priori im-
portant. Par conse´quent, les structures ae´ronautiques sont de´ja` pre´-endommage´es.
Il est donc apparu inte´ressant de se placer dans le cadre des pre´occupations in-
dustrielles en testant des e´prouvettes pre´alablement endommage´es. Autrement dit,
les e´prouvettes en aluminium sont teste´es en fatigue pendant un certain nombre de
cycles, puis l’essai est arreˆte´ et les e´prouvettes en aluminium sont alors renforce´es par
patchs composites, et finalement l’ensemble (e´prouvette renforce´e) est teste´ jusqu’a`
rupture (voir chapitre 1.4.2). Cependant, avant de mener ces essais-la` qui requie`rent
de bonnes connaissances sur la tenue en fatigue du renforcement, il est ne´cessaire de
re´aliser des essais sur des e´prouvettes en aluminium initialement vierges puis ren-
force´es. Ces essais sont susceptibles de contribuer a` de´crire l’inte´reˆt et les limites du
renforcement par patch composite. Ces essais sont de´crits dans le paragraphe suivant.
1.4.1 Eprouvettes vierges renforce´es
Caracte´ristiques du patch composite et de la colle
Le patch composite est issu d’une plaque re´alise´e a` partir de 3 plis de pre´-impre´gne´
T300-914 carbone / e´poxyde unidirectionnel. Il mesure 60 mm de longueur et 12 mm
de largeur. Deux patchs composites sont colle´s de fac¸on syme´trique de chaque coˆte´ de
l’e´prouvette. Les 3 plis de pre´-impre´gne´ repre´sentent une e´paisseur de 0, 5 mm. Cette
e´paisseur a e´te´ choisie compte tenu des objectifs fixe´s pour les valeurs de contraintes
maximales a` respecter (la contrainte maximale applique´e a` l’e´prouvette vierge en
aluminium ne doit pas exce´der la limite d’e´lasticite´ de l’aluminium (345 MPa) et
celle applique´e a` l’e´prouvette renforce´e doit eˆtre supe´rieure a` la limite d’endurance
a` 5.105 cycles de l’aluminium, de l’ordre de 186 MPa). Le substrat en aluminium
est donc 3 fois plus e´pais que les deux patchs composites colle´s sur l’e´prouvette. Ces
e´paisseurs sont repre´sentatives de structures re´elles. Les fibres du patch composite
sont aligne´es avec l’axe principal (axe de traction) de l’e´prouvette en aluminium. Les
patchs composites sont colle´s avec de la colle bismale´imide Redux 312 fournie par le
fabricant Hexcel. Ce collage s’effectue apre`s une pre´paration spe´cifique de la surface
qui est de´crite plus loin. L’e´paisseur nominale de colle est e´gale a` 0, 1 mm. Les pro-
prie´te´s me´caniques de l’aluminium, du composite et de la colle sont soit donne´es par
les fabricants, soit, pour certaines d’entre elles, de´termine´es expe´rimentalement. La
caracte´risation du module d’Young est faite en re´alisant un essai de traction quasi-
statique et en relevant les de´formations relatives correspondantes de l’e´prouvette
en fonction de l’effort applique´. Les de´formations sont mesure´es graˆce a` des jauges
de de´formation colle´es au milieu des e´prouvettes d’aluminium ou de composite res-
pectivement (voir Figure 1.4.1). L’e´prouvette normalise´e en composite [AST00] a
e´te´ re´alise´e spe´cialement pour cette caracte´risation du module d’Young. Elle est
de´coupe´e dans une plaque de 8 plis de pre´-impre´gne´. Il e´tait ne´cessaire de prendre
ici plus de 3 plis de composite pour des questions de rigidite´ de l’e´prouvette. Les
re´sultats obtenus expe´rimentalement sont donne´s dans le Tableau 1.2. La synthe`se
des proprie´te´s me´caniques de l’aluminium, du composite et de la colle est re´capitule´e
dans le Tableau 1.3.
Fig. 1.4.1 – Eprouvette instrumente´e pour la de´termination du module d’Young du composite.
Module d’Young longitudinal (MPa) Moyenne (MPa)
Aluminium 74 700 70 700 73 800 73 100
Composite 133 300 133 600 127 800 131 500
Tab. 1.2 – Modules d’Young expe´rimentaux de l’aluminium 2024-T3 et du composite.
Aluminium Composite Colle
Module d’Young longitudinal (GPa) 73,1 131,5 4,2
Module d’Young transversal (GPa) 10
Module de cisaillement (GPa) 7
Coefficient de Poisson 0,34 0,28 0,30
Tab. 1.3 – Proprie´te´s me´caniques des mate´riaux pre´sents dans l’e´prouvette renforce´e.
Pre´paration des e´prouvettes renforce´es par patchs composites
Les e´prouvettes renforce´es par patchs composites sont fabrique´es a` l’Atelier Indus-
triel de l’Ae´ronautique. Le proce´de´ de fabrication du composite et son collage sur
l’aluminium sont pre´sente´s dans ce qui suit.
La premie`re e´tape consiste a` fabriquer des plaques de composite a` 3 plis a` partir de
films de fibres de carbone pre´-impre´gne´es (voir Figure 1.4.2 a).
La deuxie`me e´tape est de pre´parer les surfaces du substrat d’aluminium afin qu’elles
puissent recevoir le composite. L’aluminium subit donc un traitement de surface. Il
s’agit d’une oxydation anodique chromate´e (intitule´e ’AOC’). Cette oxydation ano-
dique cre´e une porosite´ en surface de l’aluminium ce qui permet d’obtenir une bonne
adhe´rence de la colle sur l’aluminium. Suite a` ce traitement d’ailleurs, l’aluminium
voit sa couleur changer. Elle passe du gris e´clatant au gris vert.
La troisie`me e´tape est de de´couper le composite aux dimensions souhaite´es.
La quatrie`me e´tape est d’enduire de colle les plaques de composite afin de les coller
directement sur le substrat en aluminium par polyme´risation (voir Figure 1.4.2 b).
L’ensemble est ensuite positionne´ dans un four pour re´aliser la polyme´risation de
la colle liant le composite a` l’aluminium. Les e´chantillons sont donc soumis a` un
a- Plaques de composite
b- Plaques de composite enduites de colle
Fig. 1.4.2 – Pre´paration des plaques de composite pour le renforcement.
chauffage a` 120oC pendant une heure, a` une pression e´gale a` 0, 3 MPa.
La dernie`re e´tape est d’enlever la colle qui a de´borde´ sur le substrat en aluminium
lors de la polyme´risation.
Ge´ome´trie du patch composite
Deux types d’e´prouvettes renforce´es sont teste´s afin d’e´tablir l’influence de leur
ge´ome´trie sur leur comportement en fatigue. Dans le premier cas (e´prouvette B sur
la Figure 1.4.3), le patch est rectangulaire (Rappel : l’e´prouvette A est l’e´prouvette
non renforce´e). Il est centre´ sur l’e´prouvette, sa largeur e´tant le´ge`rement infe´rieure
a` la largeur minimale de l’e´prouvette. Dans le deuxie`me cas (e´prouvette C sur la
Figure 1.4.3), le composite est colle´ sur l’e´prouvette en aluminium avant que l’en-
semble ne soit usine´ aux cotes de finition. L’objectif est donc de ce fait de de´tecter
les incidences e´ventuelles lie´es a` la forme et/ou a` l’usinage du patch composite.
Fig. 1.4.3 – Deux types d’e´prouvettes renforce´es par patchs composites.
Re´sultats obtenus avec les deux types d’e´prouvettes renforce´es
Un niveau de chargement en fatigue a e´te´ applique´ aux e´prouvettes A, B et C pour
mettre en e´vidence l’effet du renforcement et l’influence de la ge´ome´trie et/ou de
l’usinage du patch composite. Le niveau de chargement applique´ aux e´prouvettes A
est infe´rieur a` la limite d’e´lasticite´ en traction (345 MPa) de l’aluminium 2024-T3
dans la section minimale, mais supe´rieur a` la limite de fatigue a` 5.105 cycles, e´gale
a` 186 MPa. Les e´prouvettes B et C sont soumises au meˆme chargement en termes
d’efforts applique´s a` l’e´prouvette (F = 11 200 N), conduisant ainsi a` une contrainte
plus faible dans la section minimale du substrat en aluminium.
Le Tableau 1.4 et la Figure 1.4.4 montrent les re´sultats obtenus en termes de dure´e
de vie des six e´prouvettes A, B et C teste´es. Comme attendu logiquement, les
e´prouvettes B et C ont une dure´e de vie plus importante que les e´prouvettes A.
Puisque le chargement applique´ est le meˆme dans les trois cas, une augmentation
de la dure´e de vie des e´prouvettes renforce´es est donc le premier re´sultat a`
noter. Un autre re´sultat inte´ressant est le fait que les e´prouvettes B aient une dure´e
de vie plus grande en moyenne que celle des e´prouvettes C. Un test statistique est
re´alise´ afin de montrer clairement que les dure´es de vie moyennes sont diffe´rentes.
Il est tout d’abord montre´ que les deux se´ries de re´sultat suivent une loi normale
graˆce au test de Shapiro-Wilk [AFN91, NC93]. Il est donc possible de les caracte´riser
par leur moyenne et leur e´cart-type. Ensuite, graˆce a` la loi de Snedecor [NC93], il
est montre´ que les deux se´ries sont distinctes a` 97 %. Ceci prouve que la forme du
patch composite ainsi que le proce´de´ de fabrication utilise´s ici influencent
le comportement en fatigue des e´prouvettes renforce´es, bien que la section
minimale soit la meˆme dans les deux cas. Une raison probable est le fait que l’usinage
par fraisage des e´prouvettes renforce´es par patchs composites ait de´grade´ l’e´tat de
surface late´ral des deux mate´riaux en pre´sence. Le mode de rutpure obtenu pour les
e´prouvettes de type C (voir Figure 1.4.5) indique que le patch composite est cisaille´
en haut de la section non constante. Ceci signifie que la ge´ome´trie du patch des
e´prouvettes C, au cours de l’essai, se rapproche de celle du patch des e´prouvettes
B. Par conse´quent, les e´prouvettes C devraient au minimum avoir la meˆme dure´e
de vie que les e´prouvettes B. Comme ceci n’est pas le cas, le fraisage apparaˆıt eˆtre
la cause d’un moins bon renfort. Le rapport entre l’e´cart-type et la dure´e de vie
moyenne est plus grand pour les e´prouvettes B et C que pour les e´prouvettes A.
Ceci est duˆ au fait que les e´prouvettes renforce´es par patchs composites e´tant plus
complexes, cela introduit une plus grande variabilite´ dans la ge´ome´trie, surtout a`
cause de l’e´paisseur de la colle qui n’est pas rigoureusement constante pour toutes
les e´prouvettes patche´es. Comme la dure´e de vie moyenne est plus faible pour les
e´prouvettes C, seules les e´prouvettes B sont pre´pare´es et teste´es dans la suite de
l’e´tude.
Eprouvettes Dure´e de vie moyenne Ecart-type
(cycles) (cycles)
Eprouvettes A 41 000 4 400
Eprouvettes B 385 800 150 500
Eprouvettes C 292 100 35 700
Tab. 1.4 – Dure´es de vie obtenues pour les trois types d’e´prouvettes teste´es sousmises a` une
sollicitation de fatigue de valeur maximale de 11 200 N.
Mode de rupture de l’e´prouvette en aluminium et de l’e´prouvette renforce´e par patchs
composites
La Figure 1.4.5 montre trois types classiques de rupture d’e´prouvettes. Comme at-
tendu, la rupture a toujours lieu dans la section minimale pour les e´prouvettes A.
En revanche, la rupture n’apparaˆıt pas toujours dans la section minimale des deux
types d’e´prouvettes renforce´es. Pour les e´prouvettes B, le patch composite se se´pare
Fig. 1.4.4 – Nombre moyen de cycles a` rupture et e´cart-type pour les e´prouvettes A, B et C.
en partie de l’aluminium, indiquant ainsi une rupture de l’adhe´sion entre le substrat
et le patch. Pour les e´prouvettes C, une rupture transversale du patch composite a
lieu le long de deux lignes paralle`les lors du de´collement du substrat. Pour les deux
types d’e´prouvettes, il s’agit d’une rupture cohe´sive. En effet, apre`s rupture, la colle
est pre´sente a` la fois sur le substrat en aluminium et sur le patch composite.
Comme pre´cise´ auparavant, il a e´te´ de´cide´, suite aux diffe´rentes observations et
conclusions faites, de ne garder pour la suite des essais que des e´prouvettes de type
B (patchs composites de forme rectangulaire).
Re´sultats obtenus avec les e´prouvettes renforce´es et sollicite´es en fatigue
Une se´rie de 10 e´prouvettes de type B a e´te´ pre´pare´e et teste´e. L’objectif des es-
sais est double. Le premier est d’e´valuer l’effet du renforcement par patchs com-
posites en termes de dure´e de vie re´siduelle et le second est d’examiner lequel des
trois mate´riaux (aluminium, composite ou colle) rompt en premier pour analyser la
Fig. 1.4.5 – Eprouvettes apre`s rupture.
de´faillance en fatigue d’un renforcement par patch.
Les essais ont e´te´ conduits a` deux niveaux de contrainte diffe´rents. A l’origine, l’ide´e
avait e´te´ de re´aliser des essais sur des e´prouvettes renforce´es a` trois niveaux de char-
gement diffe´rents, afin de ’couvrir’ toute l’e´tendue de la courbe S-N. Il s’agissait de
pratiquer un essai pour un chargement se situant juste au-dessus de la limite de
fatigue a` 5.105 cycles, un deuxie`me pour un chargement correspondant au milieu de
la courbe S-N et un troisie`me pour un chargement se situant en haut de la courbe
S-N (voir Figure 1.4.6).
Toutefois, apre`s avoir teste´ 3 e´prouvettes pour un chargement du haut de la courbe
S-N, il a e´te´ constate´ que les e´prouvettes renforce´es rompaient imme´diatement. Sou-
haitant travailler a priori a` contrainte constante dans le substrat en aluminium, l’ef-
fort applique´ a` l’e´prouvette renforce´e e´tait plus important que celui qui e´tait applique´
a` l’e´prouvette en aluminium seul. La conclusion e´tait que les patchs composites ne
jouaient plus leur roˆle, c’est-a`-dire qu’ils ne renforc¸aient pas bien l’e´prouvette. L’ex-
Fig. 1.4.6 – Courbe S-N de l’aluminium vierge a` R = 0 et de´finition de 3 niveaux de chargement
choisis pour les essais mene´s sur les e´prouvettes renforce´es B.
plication e´tablie par la suite graˆce a` de nouvelles e´tudes est que la colle ne re´siste
pas pour un chargement aussi e´leve´. Par voie de conse´quence, les essais pour un
chargement se situant en haut de la courbe S-N ont e´te´ abandonne´s, et donc seuls
deux niveaux de chargement diffe´rents ont e´te´ pratique´s. Au final, les chargements
applique´s sont tels que la contrainte maximale pre´sente dans la section minimale du
substrat en aluminium, σs, vaut : σs = 195 MPa ou σs = 280 MPa. La valeur de
195 MPa est juste au-dessus de la limite de fatigue a` 5.105 cycles (186 MPa) alors
que celle de 280 MPa se situe en milieu de courbe S-N et est infe´rieure a` la limite
d’e´lasticite´ de l’aluminium (Re = 345 MPa). L’e´quation 1.4.1 permet de de´terminer
les valeurs des contraintes donne´es pre´ce´demment dans la section minimale patche´e
(milieu de l’e´prouvette) en fonction de l’effort F applique´ a` l’e´prouvette renforce´e.
σs =
F
Ss(1 +
EpSp
EsSs
)
(1.4.1)
avec :
Ss et Sp : aires des sections droites de l’aluminium et des patchs composites respec-
tivement,
Ep et Es : modules d’Young de l’aluminium et des patchs composites respectivement.
Sachant que la dispersion des proprie´te´s de fatigue obtenues a` partir de diffe´rentes
plaques d’aluminium 2024-T3 e´tait significative, il a e´te´ de´cide´ d’utiliser la courbe
S-N obtenue avec un ensemble d’e´prouvettes tire´es de la meˆme plaque que celle uti-
lise´e pour le renforcement.
Les re´sultats expe´rimentaux obtenus avec ces e´prouvettes sont collecte´s sur la Fi-
gure 1.4.7. Ces re´sultats sont compare´s a` effort constant afin de mettre en e´vidence
l’effet du renforcement. La contrainte rapporte´e sur cette figure n’est donc pas la
contrainte existant dans la section minimale de l’e´prouvette renforce´e (1.4.1) mais la
contrainte qui serait applique´e dans l’aluminium pour le meˆme chargement, en l’ab-
sence de patch composite. Ce choix est justifie´ par le fait que les structures renforce´es
et non renforce´es sont toujours soumises en pratique au meˆme effort global. Ainsi,
une contrainte de 195 MPa dans l’aluminium d’une e´prouvette renforce´e e´quivaut
a` une contrainte de 312 MPa pour une e´prouvette non renforce´e (et une contrainte
de 280 MPa ’e´quivaut’ selon le meˆme principe a` 446 MPa). Cette contrainte fictive
est appele´e contrainte e´quivalente dans la suite et c’est celle qui est rapporte´e sur
les figures qui suivent. Le principal re´sultat est que l’augmentation de la dure´e
de vie lie´e au renforcement est d’autant plus grande que la contrainte
e´quivalente est petite. L’augmentation de la dure´e de vie est traduite par le rap-
port de la dure´e de vie en fatigue des e´prouvettes patche´es sur celle des e´prouvettes
non patche´es soumises au meˆme effort. Le rapport d’augmentation de dure´e de vie
pour une contrainte de 195 MPa est e´gal a` 8, 4 et vaut 2, 5 a` 280 MPa.
Fig. 1.4.7 – Superposition de la courbe S-N de l’aluminium 2024-T3 et des points expe´rimentaux
obtenus a` partir des essais mene´s a` effort maxiaml constant sur les e´prouvettes B.
1.4.2 Eprouvettes pre´-endommage´es puis renforce´es
Afin de se placer dans des conditions analogues aux conditions industrielles re´elles,
les e´prouvettes ont e´te´ pre´-endommage´es, puis renforce´es par patchs composites. En
effet, l’AIA souhaitant prolonger la dure´e de vie des avions en retardant l’appari-
tion des fissures, les patchs sont colle´s apre`s que l’avion ait vole´ un certain nombre
d’heures, donc sur une structure en aluminium de´ja` endommage´e.
Les e´prouvettes ont e´te´ pre´-endommage´es soit a` 25% soit a` 40% de leur dure´e de
vie. La fraction de vie de 25% a e´te´ retenue a` la demande de l’AIA. Il est, en effet,
inte´ressant de savoir s’il faut ou non faire intervenir le renforcement tre`s toˆt sur les
composants ae´ronautiques. La seconde fraction de vie, 40%, est choisie pour observer
l’effet du renforcement sur un mate´riau endommage´ de manie`re plus conse´quente.
Le choix de ces fractions de vie, apre`s la comparaison entre les re´sultats obtenus,
permet de conclure sur l’utilite´ de renforcer les e´prouvettes pour une fraction de vie
supe´rieure. Pour notre partenaire industriel, il est cependant plus inte´ressant de ren-
forcer les composants ae´ronautiques le plus tard possible afin d’e´viter de nombreuses
maintenance. Un renforcement apre`s un endommagement initial de 75% pourrait
s’ave´rer plus en accord avec la re´alite´ industrielle. Ce type d’essai qui n’a pas pu
eˆtre re´alise´ faute de temps pourrait s’inscrire dans les perspectives imme´diates de
cette e´tude.
10 e´prouvettes de chaque cate´gorie ont donc e´te´ pre´pare´es, puis teste´es en fatigue.
L’objectif est ici d’e´valuer l’effet du renforcement sur des e´prouvettes de´ja` endom-
mage´es.
Re´sultats pour deux niveaux de chargement
Les re´sultats obtenus avec des e´prouvettes pre´-endommage´es puis renforce´es par
patchs composites sont repre´sente´s sur la Figure 1.4.8. Il est possible de voir sur ces
figures que les points expe´rimentaux exprime´s en contrainte re´elle dans l’aluminium
sont bien cohe´rents avec la courbe S-N. La courbe S-N du substrat en aluminium a
e´te´ translate´e a` gauche de 25% (figure a)) et de 40% (figure b)) de la dure´e de vie
totale afin de ne prendre en compte et comparer que les dure´es de vie re´siduelles,
obtenues apre`s renforcement par patchs composites. Il y a donc eu un changement
d’origine de la courbe S-N. L’accroissement relatif de dure´e de vie re´siduelle est plus
grand avec des e´prouvettes pre´-endommage´es puis renforce´es qu’avec des e´prouvettes
renforce´es non pre´alablement endommage´es par fatigue.
Dans le cas d’e´prouvettes pre´-endommage´es a` 25% puis renforce´es, le rapport ca-
racte´risant l’augmentation de la dure´e de vie re´siduelle est e´gal a` 10, 3 et 3, 1 pour
des niveaux de contraintes e´gaux a` 195 MPa et 280 MPa respectivement. Dans le
cas d’un endommagement initial a` une fraction de vie de 40%, ce rapport est e´gal a`
11, 2 et 2, 8 pour des sollicitations de 195 MPa et de 280 MPa respectivement. Ceci
quantifie l’effet be´ne´fique du renforcement des structures pre´-endommage´es. L’aug-
mentation de la dure´e de vie re´siduelle est 3 a` 4 fois plus faible a` 280 MPa qu’a` 195
MPa dans les deux cas de fraction de vie initiale. Une des raisons possibles est que
la rupture de la colle apparaisse de fac¸on pre´mature´e pour le niveau de contrainte le
plus haut. Si tel est le cas, la colle est l’e´le´ment critique de l’assemblage aluminium-
patch composite. Afin de ve´rifier cette hypothe`se, le comportement de la colle est
e´tudie´ dans le paragraphe suivant.
Influence de la colle
Les e´prouvettes renforce´es soumises a` un chargement de 280 MPa rompent avant la
dure´e de vie attendue par la courbe S-N alors qu’il n’en est pas de meˆme pour les
e´prouvettes renforce´es soumises a` un chargement de 195 MPa. Sachant que toutes
les e´prouvettes ont e´te´ renforce´es en meˆme temps par des patchs composites issus du
meˆme lot et re´alise´es par la meˆme personne, le de´faut de tenue en fatigue provient
tre`s certainement d’un proble`me qui n’est pas lie´ directement a` la fabrication du
patch composite. Par ailleurs, il est bien connu que la colle constitue tre`s sou-
vent le point faible du renforcement ([HL99, Vol38, GR44]). Elle est en ge´ne´ral
a` l’origine des de´faillances des structures renforce´es [DB99] car c’est la rupture ou
la de´cohe´sion de la colle qui provoque le de´tachement du renfort composite. De ce
point de vue, il est ne´cessaire d’e´tudier pre´cise´ment la tenue de la colle au cours des
essais de fatigue car cela peut apporter une explication aux re´sultats observe´s.
Initialement, le principe est de se dire que si la colle ne tient pas durant tout l’es-
sai de fatigue, la rigidite´ globale de l’e´prouvette diminue au cours de l’essai. En
effet, l’e´prouvette e´tant soumise a` des efforts plus importants que ceux pre´vus,
son e´longation augmente durant l’essai. L’ide´e est donc de mesurer l’e´longation de
l’e´prouvette durant un essai de fatigue et d’e´tudier ses variations. Une extre´mite´
de l’e´prouvette est serre´e dans les mors de la traverse supe´rieure de la machine de
a- e´prouvettes pre´-endommage´es a` 25% puis patche´es
b- e´prouvettes pre´-endommage´es a` 40% puis patche´es
Fig. 1.4.8 – Re´sistance en fatigue d’e´prouvettes patche´es a` diffe´rents niveaux de dommage initial.
fatigue, fixe par rapport au baˆti. La seconde extre´mite´ est serre´e dans les mors
infe´rieurs, situe´s a` l’extre´mite´ du ve´rin (nez de ve´rin), qui se de´place verticalement
lors de l’application des efforts du fait des de´formations de l’e´prouvette.
La Figure 1.4.9 repre´sente deux courbes typiques du de´placement du nez de ve´rin
durant un essai de fatigue. Ce de´placement de´finit l’e´longation de l’e´prouvette par
l’e´cart mesure´ entre les maximum et minimum du chargement durant un cycle. Cette
quantite´ augmente lors d’un essai de fatigue mene´ a` 280 MPa alors qu’elle reste
pratiquement constante a` 195 MPa. Ce phe´nome`ne traduit l’endommagement
progressif de la colle a` 280 MPa, et provoque une augmentation du niveau de
contrainte dans le substrat en aluminium a` partir du tiers environ de la dure´e de vie
a` rupture. La colle entre le patch et l’aluminium rompt soudainement et l’e´longation
de l’e´prouvette augmente tout aussi brutalement. Le niveau de contrainte dans l’alu-
minium croˆıt en meˆme temps, ce qui provoque finalement une rupture anticipe´e de
l’e´prouvette renforce´e au regard de la dure´e de vie attendue par la courbe S-N.
Ce phe´nome`ne peut eˆtre observe´ sur la Figure 1.4.10 ou` le niveau re´el de contrainte
dans l’aluminium a e´te´ pris en compte pour les trois cas e´tudie´s dans la section 1.4.1.
Les points expe´rimentaux pre´ce´demment trace´s sont en fait simplement translate´s
vers le bas. Dans tous les cas, les points expe´rimentaux a` 195 MPa sont en accord
avec la dure´e de vie donne´e par la courbe S-N de l’aluminium. Au contraire, les
points expe´rimentaux a` 280 MPa indiquent clairement une rupture anticipe´e des
e´prouvettes par rapport a` la dure´e de vie attendue par la courbe S-N de l’alumi-
nium, ceci en raison de la rupture de la colle en cours d’essai.
1.4.3 Calcul des contraintes de cisaillement dans la colle
La tenue en fatigue de l’e´prouvette patche´e est limite´e par celle de la colle. Il ap-
paraˆıt donc opportun de de´terminer la contrainte de cisaillement dans la colle dans
les deux cas rencontre´s (195 MPa et 280 MPa) puis de comparer ces quantite´s a` la
a- 195 MPa
b- 280 MPa
Fig. 1.4.9 – Elongation de l’e´prouvette au cours des essais de fatigue pour deux niveaux de
contraintes a) 195 MPa, b) 280 MPa.
a- e´prouvettes initialement vierges
b- e´prouvettes pre´-endommage´es (25%) puis renforce´es
c- e´prouvettes pre´-endommage´es (40%) puis renforce´es
Fig. 1.4.10 – Comportement en fatigue des e´prouvettes renforce´es avec diffe´rents dommages ini-
tiaux.
re´sistance a` rupture de la colle.
Les contraintes de cisaillement dans la colle sont particulie`rement importantes pre`s
des bords libres du patch composite. Le calcul de leur re´partition dans cette zone
peut eˆtre effectue´ a` l’aide d’un mode`le unidimensionnel, par exemple celui de [TOM98].
Le mode`le de la structure conside´re´e est repre´sente´ a` la Figure 1.4.11. L’e´quation
1.4.2, issue de l’e´quilibre d’une petite partie de la structure renforce´e et base´e sur
l’hypothe`se d’une contrainte longitudinale dans la colle ne´gligeable, permet de cal-
culer la contrainte de cisaillement dans la colle.
Fig. 1.4.11 – Mode`le unidirectionnel d’une structure renforce´e par deux patchs composites.
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(1.4.2)
ou` σpxx est la contrainte normale suivant l’axe x dans le patch et les constantes K1,
β et γ sont donne´es par les expressions 1.4.3.
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avec :
ea, ep et es : e´paisseurs de la colle, du patch composite et du substrat en aluminium
respectivement,
Epx et E : modules d’Young du patch composite et du substrat en aluminium res-
pectivement,
Ga : module d’e´lasticite´ transversal de la colle,
a : longueur du patch composite.
Ce mode`le simple n’est valide que pour une e´prouvette renforce´e ayant une section
constante en largeur et en e´paisseur. Il n’est donc pas utilisable dans le cas pre´sent
puisque la section de l’e´prouvette est variable.
La re´partition des contraintes de cisaillement pre`s des bords libres du patch com-
posite peut eˆtre aussi de´termine´e en utilisant une approche nume´rique de type
diffe´rences finies couple´e a` un calcul e´le´ments finis. Cette approche est pre´fe´re´e a` une
approche de type e´le´ments finis seule car cette dernie`re ne permet pas de prendre en
compte proprement la condition de cisaillement nul au bord libre sauf dans le cas
d’un maillage tre`s raffine´. Pour obtenir dans ce dernier cas des re´sultats pre´cis et
fiables en termes de contraintes de cisaillement dans la colle pre`s des bords libres,
les calculs seraient tre`s longs ; ils ont de ce fait e´te´ e´vite´s. Au contraire, la condition
de bord libre peut eˆtre introduite explicitement avec une approche par diffe´rences
finies, laquelle peut eˆtre utilise´e en comple´ment d’un calcul par e´le´ments finis afin
d’e´valuer proprement les contraintes dans la colle et dans le patch composite.
La proce´dure comprend deux e´tapes :
- un calcul e´le´ments finis qui permet d’estimer les contraintes dans le substrat en
aluminium et dans le composite,
- un calcul diffe´rences finies s’appuyant sur les re´sultats pre´ce´dents et qui permet
d’en de´duire les contraintes de cisaillement dans la colle.
Les de´tails concernant cette proce´dure nume´rique peuvent eˆtre trouve´s dans la
re´fe´rence [MG06].
Pour le calcul e´le´ments finis, les lois de comportement choisies sont des lois line´aires
e´lastiques car les essais de fatigue sont re´alise´s a` des niveaux de chargement infe´rieur
a` la limite d’e´lasticite´. L’aluminium est un mate´riau isotrope tandis que le patch
composite est orthotrope, sa rigidite´ n’e´tant pas la meˆme dans le sens transverse et
dans le sens longitudinal. Un maillage re´gulier est utilise´ entraˆınant une discre´tisa-
tion de la structure et du renfort. 18 712 e´le´ments coques (shell 63) a` quatre noeuds
du logiciel ANSYS ont e´te´ utilise´s. Les contraintes en chaque noeud sont extraites
puis introduites comme point d’entre´e du mode`le par diffe´rences finies. Un sche´ma
de diffe´rences finies centre´es en 2D est utilise´ afin de re´soudre les e´quations aux
de´rive´es partielles (voir Equation 1.4.4). Ces e´quations sont issues des e´quations
d’e´quilibre du patch composite et du substrat, et des e´quations constitutives de la
colle et du patch composite [MG06]. Ces e´quations aux de´rive´es partielles sont en-
suite discre´tise´es. Elles conduisent a` un nouveau syste`me d’e´quations a` l’aide des
diffe´rences finies (voir Equation 1.4.5). La re´partition de la contrainte de cisaillement
dans la colle est alors calcule´e graˆce au syste`me d’e´quations 1.4.6.

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p
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σpxx − 1Esσsyy + νsEsσsxx)
(1.4.4)
avec :
νpxy : coefficient de Poisson du patch composite.

∂2σpxx
∂x2
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p
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(∆x)2
∂2σpyy
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(1.4.5)
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∆x
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∆y
(1.4.6)
Le maillage de l’e´prouvette utilise´ dans le mode`le 2D e´le´ments finis est repre´sente´
sur la Figure 1.4.12. La forme rectangulaire du patch composite est identifiable sur
cette figure. La re´partition des contraintes normales dans le patch σpxx et celle des
contraintes de cisaillement dans la colle τaxy sont montre´es sur les Figures 1.4.13
et 1.4.14 respectivement. Un pic de contrainte de cisaillement se produit pre`s des
bords libres supe´rieur et infe´rieur des patchs composites. Son intensite´ est d’environ
60 MPa pour un effort applique´ de 11 000 N. La contrainte normale correspondante
dans l’aluminium est de 195 MPa. Pour une contrainte normale e´gale a` 280 MPa, la
contrainte de cisaillement atteint 86 MPa. Il est inte´ressant de comparer ces valeurs
estime´es de la contrainte de cisaillement dans la colle avec sa limite a` rupture sous
sollicitation monotone.
Fig. 1.4.12 – Maillage d’une demi-e´prouvette renforce´e par patch composite.
La de´termination de la limite a` rupture monotone de la colle est difficile a` conduire
puisque cette valeur de´pend fortement de nombreux parame`tres, parmi lesquels le
proce´de´ de fabrication ou les de´fauts ge´ome´triques ine´vitables. Il a donc e´te´ de´cide´
de mesurer directement cette quantite´ sur plusieurs e´prouvettes similaires a` celles
utilise´es pour les essais de fatigue mais cette fois soumises a` des chargements mo-
notones. Il existe des normes mais elles fournissent principalement des contraintes
a` rupture moyenne´es sur la surface du joint colle´ et non pas la limite a` rupture sta-
tique. Quatre e´prouvettes ont donc e´te´ soumises a` un essai de traction quasi-statique
pour de´terminer cette quantite´. Ces e´prouvettes sont e´quipe´es de jauges FLG-02-23
Tokyo Sokki Kenkyujo colle´es sur les patchs composites, et dont le centre est place´
a` 3 mm du bord libre (voir Figure 1.4.16). Deux serre-joints sont fixe´s au bas des
patchs composites afin d’e´viter que la colle ne rompe dans cette zone (voir Figure
1.4.15) et d’imposer par conse´quent la rupture dans la partie supe´rieure. Deux jauges
de de´formation sont donc colle´es sysme´triquement a` 3 mm du bord supe´rieur des
Fig. 1.4.13 – Re´partition des contraintes normales σpxx dans le patch composite.
Fig. 1.4.14 – Re´partition des contraintes de cisaillement τaxy dans la colle.
patchs composites (voir Figure 1.4.16).
Fig. 1.4.15 – Eprouvette patche´e e´quipe´e d’un serre-joint.
La Figure 1.4.17 montre une courbe typique de de´formation - effort obtenue au cours
d’un de ces essais. La de´formation longitudinale est la moyenne des de´formations me-
sure´es par les deux jauges, F est la force globale de traction applique´e a` l’e´prouvette.
La de´formation longitudinale augmente de fac¸on line´aire jusqu’a` la rupture du joint.
La contrainte de cisaillement correspondante dans la colle est alors de´duite de la
de´formation maximale longitudinale mesure´e au cours de l’essai en recalant le mode`le
nume´rique de´crit pre´ce´demment. La limite a` rupture obtenue pour chaque e´prouvette
est reporte´e dans le Tableau 1.5. La dispersion des re´sultats est finalement assez
faible. Le principal re´sultat est que la contrainte de cisaillement dans la colle
pour une contrainte normale dans l’aluminium de 280 MPa est presque
e´gale a` sa limite a` rupture (101 MPa, voir Tableau 1.5). C’est probablement la
raison pour laquelle l’augmentation de la dure´e de vie en fatigue des e´prouvettes
patche´es est plus faible a` 280 MPa qu’a` 195 MPa. Dans ce dernier cas et contraire-
ment au premier, il faut noter que le sce´nario de rupture le plus probable est que le
substrat d’aluminium fissure et rompe avant la colle, ce qui signifie que la colle rem-
plit bien son roˆle, a` savoir, transmettre l’effort tout au long de l’essai entre le patch
composite et le substrat endommage´. D’un point de vue industriel, une attention
particulie`re a e´te´ porte´e a` la de´termination de la re´partition des contraintes re´elles
dans la colle puisqu’il est clairement de´montre´ ici que ce sont elles qui gouvernent
la rupture des structures renforce´es, au-dela` d’une valeur qui semble eˆtre proche de
la limite de rupture statique au cisaillement.
Fig. 1.4.16 – Position sche´matique de la jauge colle´e sur le patch composite.
Eprouvettes 1 2 3 4 moyenne e´cart-type
Contrainte de cisaillement (MPa) 106 109 90 98 101 3,7
Tab. 1.5 – Contrainte de cisaillement a` rupture de la colle.
1.5 Conclusion
Le comportement en fatigue d’e´prouvettes en aluminium renforce´es par patchs com-
posites a e´te´ examine´ dans cette premie`re partie.
Avant d’aborder le renforcement par patchs composites, des essais sur des e´prouvet-
tes d’aluminium ont e´te´ re´alise´s afin de de´terminer les courbes S-N de re´fe´rence.
Fig. 1.4.17 – Essai de traction monotone d’une e´prouvette patche´e.
Cette e´tape est indispensable car elle sert de base de donne´es pour le reste du tra-
vail. Le mode de de´coupe des e´prouvettes influence sensiblement la re´sistance a` la
fatigue. La de´coupe jet d’eau est sensiblement plus ne´faste en termes de re´sistance
a` la fatigue que la de´coupe laser. De meˆme, une grande dispersion des proprie´te´s
de fatigue de l’aluminium est mise en e´vidence. Trois courbes S-N pour un rapport
de charge e´gal a` 0 ont e´te´ trace´es. Ces trois courbes ne se superposent pas. Par
conse´quent, afin de pouvoir analyser des re´sultats issus d’essais de fatigue, il est
important de travailler avec un lot d’e´prouvettes issues de la meˆme plaque.
Des essais ont e´galement e´te´ mene´s pour percevoir les conse´quences du traitement
thermique a` 120oC sur la re´sistance en fatigue de l’aluminium. Il a e´te´ montre´ que
ce traitement thermique, qui avait lieu lors de la polyme´risation de la colle liant
les patchs composites au substrat, n’avait aucune incidence sur la re´sistance a` la
fatigue des e´prouvettes pre´-endommage´es ou pas. De ce fait, que les e´prouvettes
soient renforce´es apre`s ou avant renforcement, leur re´sistance a` la fatigue n’est pas
affecte´e par ce traitement thermique.
Les proprie´te´s en fatigue relatives a` l’aluminium ont permis de mener ensuite l’e´tude
sur le renforcement par patchs composites. A partir des essais re´alise´s, les conclu-
sions suivantes peuvent eˆtre e´tablies :
- l’augmentation de la dure´e de vie des e´prouvettes renforce´es est tre`s significative
a` meˆme niveau d’effort entre les e´prouvettes patche´es et non patche´es : l’augmen-
tation se situe dans un rapport de 8 a` 11 pour une contrainte e´quivalente proche
de la limite de fatigue a` 5.105 cycles et atteint quand meˆme un rapport 3 quand la
contrainte de cisaillement dans la colle est proche de sa limite infe´rieure a` rupture
statique e´gale a` 90 MPa.
- l’augmentation de la dure´e de vie de´pend du niveau de dommage de´ja` pre´sent dans
l’e´prouvette avant renforcement. De plus, l’augmentation de la dure´e de vie re´siduelle
peut eˆtre raisonnablement pre´vue au moyen de la courbe S-N des e´prouvettes en alu-
minium si la colle supporte le transfert d’effort entre le substrat et le patch jusqu’a`
fissuration et rupture de l’aluminium.
- les e´prouvettes teste´es montrent diffe´rents sce´narios de rupture qui de´pendent du
niveau d’effort. La rupture est soit initie´e dans le substrat en aluminium, soit dans
la colle. Dans ce dernier cas, la contrainte de cisaillement dans la colle est proche
de la limite a` rupture statique. Une fois que le patch est de´colle´, la contrainte dans
l’aluminium augmente brutalement et la rupture de l’aluminium est alors tre`s ra-
pide.
Il serait inte´ressant de poursuivre les essais et l’e´tude sur le renforcement. En effet,
cette partie est riche d’un point de vue scientifique. Elle ne´cessiterait par conse´quent
plus d’investigations :
- il serait inte´ressant, par exemple, de re´aliser des essais similaires a` ceux mene´s
avec une variation progressive de l’e´paisseur de la colle aux bords libres des patchs
composites. La re´sistance a` la fatigue de telles structures renforce´es pourrait eˆtre
augmente´e a` de plus hauts niveaux de chargement.
- dans le meˆme sens, il pourrait eˆtre re´alise´ puis teste´ des patchs composites avec
une e´paisseur de´croissante pre`s des bords libres (bords biseaute´s).
- de plus, comme cela a de´ja` e´te´ dit, d’autres niveaux de pre´-endommagement des
e´prouvettes en aluminium avant renforcement pourraient eˆtre teste´s. Il faudrait sol-
liciter pour cela des e´prouvettes a` 75% de leur dure´e de vie par exemple, puis les
patcher et observer le gain de dure´e de vie re´siduelle ainsi obtenu. A ce moment la`,
il serait possible d’indiquer a` l’industriel assurant la gestion de la maintenance s’il
vaut mieux intervenir plus toˆt ou plus tard sur les structures ae´ronautiques.
- il faudrait e´galement mener une e´tude de la micro-structure des toˆles d’aluminium
fournies par l’AIA, ceci afin de de´terminer les causes possibles de la grande disper-
sion des proprie´te´s de fatigue observe´es en e´tablissant les courbes S-N. Qui plus est,
une fois cette dispersion caracte´rise´e, elle pourrait eˆtre introduite dans un calcul
fiabiliste implante´ dans le logiciel post-processeur du code de calcul par e´le´ments fi-
nis (de´fini dans le chapitre suivant). Les dure´es de vie ainsi de´termine´es tiendraient
compte de cette dispersion.
Cette e´tude mene´e sur la caracte´risation expe´rimentale en fatigue du comportement
des e´prouvettes en aluminium va permettre d’e´laborer un logiciel dont le roˆle est la
pre´vision de dure´e de vie de structures ae´ronautiques renforce´es. Le chapitre suivant
pre´sente donc la de´marche suivie, les outils ne´cessaires a` la pre´vision de la dure´e
de vie, la programmation effectue´e et la confrontation du logiciel avec des re´sultats
d’essais sur mini-structures renforce´es.
Chapitre 2
Post-processeur de calcul de dure´e
de vie
2.1 Introduction
Les composants ae´ronautiques sont des structures he´te´roge`nes. Ainsi, pour se rap-
procher le plus des conditions industrielles, les e´prouvettes a` section variable e´tudie´es
pre´ce´demment ne sont pas suffisantes pour pre´voir la dure´e de vie de composants
ae´ronautiques. Le but est donc ici de se diriger vers l’e´tude de la dure´e de vie
d’une structure. De plus, les structures ae´ronautiques sont soumises a` des charge-
ments complexes. Les essais uniaxiaux re´alise´s dans le 1erchapitre vont donc servir
de bases de donne´es pour des calculs de pre´visions de dure´es de vie sous chargements
multiaxiaux a` amplitude variable.
Ainsi, cette deuxie`me partie porte sur le de´veloppement d’un logiciel post-processeur
de code de calculs par e´le´ments finis. Elle vise a` permettre a` l’AIA de re´aliser des
controˆles ou inspections au niveau de la maintenance des avions militaires mieux
cible´s temporellement et de rallonger la dure´e d’emploi des structures.
De nombreuses entreprises, comme PSA ou ArcelorMittal, de´veloppent en interne
leur logiciel de pre´vision de dure´e de vie. Tous les logiciels post-processeurs
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ne pre´sentent pas force´ment les meˆmes lois d’endommagement et/ou crite`res de fa-
tigue, car ils de´pendent fortement de l’application et du type de mate´riau utilise´.
Ce chapitre a donc principalement pour but de pre´senter l’organigramme, les lois
et les crite`res retenus pour le de´veloppement du logiciel post-processeur de code de
calcul par e´le´ments finis, et finalement la confrontation de ce dernier avec des essais
re´alise´s sur des ’mini-structures’ renforce´es.
Dans un premier temps, quelques notions sur le dimensionnement en fatigue sont
pre´sente´es afin de rappeler ce qu’est le phe´nome`ne de fatigue, sa traduction concre`te
au niveau industriel et les diffe´rentes approches utilise´es pour traiter un proble`me de
fatigue. Dans un deuxie`me temps, l’architecture et l’organigramme du logiciel sont
explicite´s. Ceux-ci sont ne´cessaires a` sa mise en oeuvre, et surtout a` son exploitation
par un utilisateur exte´rieur au projet. De plus, le logiciel pourrait eˆtre utilise´ pour un
autre mate´riau que l’alliage d’aluminium 2024-T3 et avec d’autres lois d’endomma-
gement et crite`res de fatigue. Les deux parties suivantes concernent respectivement
la programmation des lois et des crite`res de fatigue. Tout d’abord, une pre´sentation
ge´ne´rale en est faite puis la description de celles et ceux programme´s est effectue´e
afin de justifier leur choix. Les re´sultats obtenus par le logiciel post-processeur de
pre´vision de dure´e de vie sont finalement compare´s aux re´sultats expe´rimentaux ob-
tenus sur des mini-structures pre´-endommage´es. Les re´sultats en termes de dure´e
de vie obtenue par le couplage e´le´ments finis et post-processeur sont compare´s aux
re´sultats expe´rimentaux.
2.2 Etat de l’art
2.2.1 Pre´sentation ge´ne´rale de la fatigue
Le phe´nome`ne de fatigue est lie´ au caracte`re variable des sollicitations (contraintes
applique´es) et plus spe´cifiquement aux amplitudes des contraintes. Le me´canisme
d’endommagement par fatigue est en ge´ne´ral tre`s complexe. Plusieurs sous-phases
comme la nucle´ation de microfissures et la coalescence de ces microfissures en-
gendrent la cre´ation (ou amorc¸age) d’une macrofissure. Le cumul de de´formation
plastique localise´e est en ge´ne´ral a` l’origine de l’apparition des microfissures. Le
processus de de´te´rioration macroscopique par fatigue se de´compose en trois phases :
la phase d’amorc¸age (voir Figure 2.2.1), la phase de propagation et la rupture
[HM05, BB97].
Fig. 2.2.1 – Me´canisme d’amorc¸age d’une fissure par fatigue.
Le roˆle du dimensionnement en fatigue est la maˆıtrise de la tenue des composants
et/ou des structures en service. Ceci est aujourd’hui une e´tape de plus en plus
fre´quente et obligatoire a` mettre en place car l’un des objectifs des industriels du
transport est de diminuer le poids de matie`re premie`re utilise´e a` la fois pour faire
baisser les couˆts de revient et pour re´duire la consommation e´nerge´tique. Mais quand
la quantite´ de matie`re premie`re diminue, les niveaux de contraintes et leur ampli-
tude (si celle-ci est variable) augmentent. Par conse´quent, le phe´nome`ne de fatigue
apparaˆıt plus toˆt et surtout de fac¸on quasi-syste´matique, devenant ainsi le processus
pre´ponde´rant de limitation d’emploi des composants et structures.
Les calculs en fatigue uniaxiale reposent le plus souvent sur deux hypothe`ses fonda-
mentales :
- la fre´quence f de sollicitation n’a pas d’influence (f < 20 Hz),
- pour un e´tat de contrainte uniaxial, la forme du cycle de contraintes n’a pas d’in-
fluence sur la dure´e de vie. Seules les valeurs minimale et maximale du cycle sont
de´terminantes.
Des cycles de contraintes particuliers sont habituellement utilise´s pour caracte´riser
les proprie´te´s du mate´riau en fatigue. Ils servent e´galement pour identifier les constan-
tes de certains outils spe´cifiques aux calculs en fatigue (lois d’endommagement,
crite`res de fatigue). Une sollicitation de traction alterne´e syme´trique (R = −1)
donne σ−1(N), celle de traction re´pe´te´e (R = 0) permet d’e´tablir σ0(N) et celle
de torsion alterne´e syme´trique conduit a` τ−1(N) (voir Figure 2.2.2). Les grandeurs
σ−1(N), σ0(N) et τ−1(N) sont appele´es limites de fatigue a` N cycles en traction
alterne´e syme´trique, en traction re´pe´te´e et en torsion alterne´e syme´trique respecti-
vement.
Lors de la plupart des essais re´alise´s en fatigue, il est constate´ que [Rob00] :
- une contrainte normale moyenne de traction (σm > 0) est ne´faste a` la tenue en
fatigue ; elle impose de diminuer l’amplitude de contrainte admissible σa a` dure´e de
vie donne´e,
- une contrainte normale moyenne de compression (σm < 0) est be´ne´fique a` la tenue
en fatigue,
- la contrainte tangentielle moyenne τm n’a que tre`s peu d’influence en fatigue.
Le diagramme de Haigh a` N cycles, en traction-compression par exemple, donne
l’ensemble des cycles de contraintes pour lesquels la dure´e de vie du mate´riau est
identique (N cycles) [BFGT99, HM05]. Il s’agit donc de cycles e´quivalents au sens de
Fig. 2.2.2 – Cycles de contraintes particuliers.
la dure´e de vie. Il existe diffe´rentes mode´lisations possibles du diagramme de Haigh,
comme par exemple le mode`le de la droite de Goodman, le mode`le de la parabole
de Gerber ou encore le mode`le dit du CETIM tire´ d’une norme VDI allemande
[BFGT99] (voir Figure 2.2.3).
A partir d’un certain nombre d’e´prouvettes teste´es a` des niveaux diffe´rents, il est
possible de lisser les points obtenus et de tracer la courbe S-N, ou courbe de Wo¨hler
(voir Figure 2.2.4), afin de de´terminer la limite d’endurance du mate´riau et sa dure´e
de vie en fonction du niveau de contrainte applique´. Chaque e´prouvette teste´e donne
un point sur le diagramme. La courbe S-N est alors obtenue par lissage de l’ensemble
des re´sultats expe´rimentaux suivant diffe´rents types de mode`les.
La partie I correspond a` la zone de fatigue oligocyclique, ou` chaque cycle en-
traˆıne une de´formation plastique d’ensemble accompagne´e soit d’un adoucissement,
soit d’un durcissement (e´crouissage) du me´tal.
Fig. 2.2.3 – Diagramme de Haigh, a) allure ge´ne´rale expe´rimentale (mate´riaux me´talliques), b)
mode`le de la droite de Goodman.
Fig. 2.2.4 – Courbe S-N.
La partie II correspond a` la zone de fatigue ou d’endurance limite´e, ou` la
rupture apparaˆıt ge´ne´ralement sans eˆtre accompagne´e d’une de´formation plastique
d’ensemble mesurable, tout au moins dans la zone d’amorc¸age de la fissure.
La partie III correspond a` la zone d’endurance illimite´e. Cette zone permet de
de´terminer la limite d’endurance, appele´e encore limite de fatigue. C’est la contrainte
maximale qui peut eˆtre supporte´e par le mate´riau au-dessous de laquelle celui-ci ne
rompt pas par fatigue. Pour re´sumer, en-dessous de cette limite, il n’y a pas rupture
et au-dessus de cette limite, il y a rupture par fatigue.
2.2.2 Dimensionnement des structures en fatigue
La de´marche pour dimensionner les structures en fatigue de´pend de la nature du
chargement. Les me´thodes utilise´es de´pendent de la triaxialite´ de l’e´tat de contraintes
(uniaxial ou triaxial) et du caracte`re pe´riodique (amplitude constante) ou ale´atoire
(amplitude variable) des sollicitations.
Quand le chargement est uniaxial a` amplitude constante (voir Figure 2.2.5 a), le
diagramme de Haigh et la courbe S-N suffisent pour de´terminer la dure´e de vie de
la structure.
Par contre, si les sollicitations sont uniaxiales a` amplitude variable (voir Figure 2.2.5
b), il est ne´cessaire d’identifier les cycles par une me´thode de comptage (par exemple
le comptage Rainflow, qui est la me´thode la plus courante), de de´crire le dommage
induit par chaque cycle (diagramme de Haigh et courbe S-N) puis de cumuler ces
dommages pour avoir le dommage total de la structure correspondant a` l’ensemble
de la se´quence applique´e (loi d’endommagement et loi de cumul du dommage).
Si l’e´tat des contraintes est multiaxial a` amplitude constante (voir Figure 2.2.5 c), il
est ne´cessaire d’utiliser un crite`re de fatigue multiaxial dont l’application est e´tendue
au domaine de l’endurance limite´e et de de´terminer pour cela les courbes S-N indis-
pensables (proprie´te´s de fatigue du mate´riau, a` savoir en ge´ne´ral σ−1(N), σ0(N) et
τ−1(N)).
Finalement, dans le cas le plus ge´ne´ral ou` l’e´tat de contrainte est multiaxial et a`
amplitude variable (voir Figure 2.2.5 d), il est ne´cessaire en ge´ne´ral d’utiliser une
variable de comptage, une me´thode de comptage, un crite`re de fatigue multiaxial a`
dure´e de vie limite´e, une loi d’endommagement et une loi de cumul de dommage.
L’analyse en fatigue doit eˆtre effectue´e en tous les points de la structure pour
de´terminer la zone critique de celle-ci du point de vue de la tenue en fatigue (zone
de dure´e de vie minimale). Lorsque la zone potentiellement critique est identifie´e,
les calculs en fatigue sont ge´ne´ralement restreints a` cette zone.
Fig. 2.2.5 – Diffe´rents types d’e´tats de contraintes.
2.2.3 Approches en contrainte pour le cas de la fatigue multiaxiale d’am-
plitude variable
Du point de vue de la re´sistance a` la fatigue, le chargement le plus fre´quemment
rencontre´ pour les structures mais le plus complexe et par conse´quent le plus diffi-
cile a` analyser est celui d’une sollicitation multiaxiale dite ale´atoire, c’est-a`-dire a`
amplitude variable. L’objectif aujourd’hui de la conception est d’assurer une dure´e
de vie minimale ou un coefficient de se´curite´ donne´ pour un niveau de chargement
de´fini et une certaine dure´e de vie.
La me´thode d’estimation de dure´e de vie retenue est l’approche en contrainte, dont
l’organigramme est pre´sente´ Figure 2.2.6.
Fig. 2.2.6 – De´marche de pre´vision de dure´e de vie d’une structure sous sollicitation multiaxiale
d’amplitude variable.
La variable de comptage rend possible le comptage des cycles. Cette variable est
la contrainte normale existant sur un plan physique de´termine´ et choisi arbitraire-
ment. Le comptage Rainflow, de´crit au paragraphe 2.4.2, est alors applique´ a` cette
variable. Le cycle multiaxial, une fois identifie´, est extrait de la se´quence multiaxiale
et la dure´e de vie du mate´riau est de´termine´e au moyen d’un crite`re de fatigue
multiaxial. Une me´thode ite´rative base´e sur une interpolation permet de re´soudre
nume´riquement l’e´quation de la dure´e de vie en N (voir Equation 2.2.1).
E([σij(t)]T, σ−1(N), f−1(N), σ0(N), f0(N), τ−1(N), ..) = 1 (2.2.1)
E est la fonction de fatigue propre au crite`re multiaxial utilise´, lequel est ’cale´’ sur
deux ou plusieurs limites de fatigue a` N cycles du mate´riau.
f−1 et f0 sont les limites d’endurance en flexion rotative alterne´e syme´trique (R =
−1) et en flexion rotative re´pe´te´e (R = 0) respectivement.
- si E > 1 alors l’amorc¸age de la fissure intervient avant l’application des N cycles,
- si E < 1 alors l’amorc¸age de la fissure intervient apre`s l’application des N cycles,
- si E = 1 alors le cycle multiaxial correspond au niveau d’endurance a` N cycles du
mate´riau.
La loi d’endommagement permet alors de calculer le dommage correspondant au
cycle et d’en faire le cumul. La loi la plus utilise´e est celle de Miner, qui est une loi
line´aire. Les dommages du mate´riau correspondant a` chaque cycle sont calcule´s puis
somme´s pour obtenir le dommage cumule´.
Les calculs de´finis ci-dessus sont re´alise´s sur un plan donne´, dit plan critique. Ce
dernier est e´tabli apre`s un certain nombre d’ite´rations (la de´marche de pre´vision
de dure´e de vie est conduite pour de nombreux plans d’orientations diffe´rentes). Le
plan dit critique est celui qui conduit a` la dure´e de vie minimale. L’ide´e est en-
suite d’e´tendre le concept de plan critique au calcul du dommage, plan physique
par plan physique et en meˆme temps au comptage plan par plan (partie souligne´e
et en gras sur la Figure 2.2.6). Chaque plan physique sert ainsi a` la fois de plan de
comptage, de plan de calcul et de plan de cumul du dommage. La dure´e de vie de
chaque plan mate´riel au point de la structure ou` est conduite l’analyse en fatigue
est donc ainsi de´termine´e. Le cumul du dommage effectue´ plan par plan permet
de de´terminer parmi tous les plans celui qui est le plus endommage´. Ainsi, l’algo-
rithme pour de´terminer la dure´e de vie de la structure reste le meˆme que celui de´fini
pre´ce´demment en rajoutant juste une boucle permettant de prendre en compte tous
les plans. Le principe est simple, chaque plan est passe´ en revue pour de´terminer la
dure´e de vie du mate´riau pour chaque cycle extrait de la se´quence multiaxiale. Le
dommage cycle apre`s cycle est ensuite de´termine´ et cumule´.
2.3 Architecture du logiciel et organigramme
L’analyse du dommage par fatigue d’une structure exige a` la fois de localiser la
zone critique du composant et d’e´valuer sa re´sistance a` la fatigue en fonction des
proprie´te´s de fatigue du mate´riau, du proce´de´ de fabrication et de la se´quence de
chargement auquel il est soumis [CWR00].
Les trois aspects suivants sont donc conside´re´s :
- les donne´es de fatigue du mate´riau, constitue´es par les courbes S-N, doivent eˆtre
de´termine´es expe´rimentalement. Dans le cas ou` un chargement multiaxial est ren-
contre´, plusieurs courbes S-N doivent eˆtre connues afin de pouvoir utiliser les crite`res
multiaxiaux.
- l’effet du proce´de´ de fabrication, tel que le laminage, le formage et la de´coupe doit
eˆtre e´galement pris en conside´ration. Son influence sur les proprie´te´s de fatigue doit
eˆtre mesure´e car ces dernie`res peuvent en eˆtre fortement affecte´es. Par exemple, le
formage du me´tal ame´liore en ge´ne´ral la re´sistance a` la fatigue du me´tal a` cause de
son durcissement (e´crouissage) [CWR00]. Au contraire, la de´coupe des toˆles d’acier
peut engendrer une diminution de la re´sistance a` la fatigue du me´tal en raison des
de´fauts ge´ome´triques ge´ne´re´s par le proce´de´ de de´coupe sur les bords de la toˆle
[MGB+04].
- l’analyse en fatigue est ge´ne´ralement base´e sur les e´tats de contraintes existant
localement dans le volume du mate´riau. Ceci implique une e´valuation pre´cise des
contraintes ge´ne´re´es par le chargement auquel le composant me´canique est soumis.
Une analyse des contraintes par e´le´ments finis est par conse´quent l’e´tape pre´liminaire
de l’analyse par fatigue.
Les pre´visions de la dure´e de vie et du dommage en fatigue sont re´alise´es avec un
post-processeur de code de calcul par e´le´ments finis puisque l’analyse en fatigue
doit eˆtre re´pe´te´e en chaque point ou` les e´tats de contraintes sont calcule´s. Le temps
de calcul ne´cessaire a` l’analyse en fatigue peut eˆtre re´duit si la zone critique de la
structure est connue. L’analyse du dommage par fatigue est alors re´alise´e seulement
dans cette zone.
La me´thode propose´e de pre´vision de dure´e de vie par fatigue est donc base´e sur une
approche en contraintes qui tient compte des e´tats de contraintes multiaxiaux exis-
tant localement dans le volume du mate´riau analyse´. Le cumul de dommage est
re´alise´ par l’utilisation d’une loi de cumul. Les crite`res de fatigue multiaxiaux
traitent les cycles de contraintes multiaxiaux, lesquels sont identifie´s a` partir de
l’historique de l’e´tat de contraintes local par la me´thode de comptage Rainflow
[AFN93], elle-meˆme applique´e a` une variable (dite variable de comptage) qui est la
contrainte normale existant sur le plan mate´riel particulier scrute´. L’orientation de
ce plan de re´fe´rence peut eˆtre change´e une fois la pre´vision de dure´e de vie sur le
plan pre´ce´dent effectue´e.
L’architecture du post-processeur de pre´vision de dure´e de vie est pre´sente´e dans la
Figure 2.3.1. Elle indique la me´thodologie applique´e e´tape par e´tape. L’analyse en
fatigue est re´alise´e en chaque noeud du maillage du composant afin de de´terminer
le point critique, c’est-a`-dire le noeud ou` la dure´e de vie du mate´riau est la plus faible.
Fig. 2.3.1 – Architecture du post-processeur de pre´vision de dure´e de vie.
Le logiciel de pre´vision de dure´e de vie est conc¸u de telle sorte qu’un nouveau crite`re
multiaxial de fatigue ou une loi de cumul du dommage peut facilement eˆtre ajoute´.
Chaque mode`le en effet rele`ve du choix laisse´ a` l’utilisateur pour mener son
calcul. Il se´lectionne ses mode`les parmi les outils de dimensionnement en fatigue a`
utiliser. Comme le but du travail est d’optimiser l’efficacite´ de la proce´dure de renfor-
cement de la structure du point de vue de l’extension de la dure´e de vie re´siduelle des
composants pre´-endommage´s puis renforce´s, l’e´valuation de celle-ci est le meilleur
moyen de juger de la pertinence du renforcement.
2.4 Programmation des lois d’endommagement
2.4.1 Ge´ne´ralite´s sur le concept de cumul de dommage
La notion de dommage peut eˆtre de´crite suivant deux approches [BB97]. La premie`re
correspond a` un aspect physique du dommage, relevant des variations des pro-
prie´te´s physiques du mate´riau pendant l’essai de fatigue. Ces variations indiquent
des modifications de la microstructure des mate´riaux. Le second aspect consiste en
la repre´sentation quantitative de l’endurance du mate´riau soumis a` des historiques
de chargement plus ou moins varie´s.
S’il est possible de tracer une courbe de fatigue donnant le nombre de cycles en
fonction de la contrainte applique´e (courbe S-N), il n’en va pas imme´diatement de
meˆme pour une courbe de dommage, qui de´pend de la sensibilite´ de la me´thode de
mesure employe´e (observation directe ou indirecte de l’apparition des fissures).
Miner [Min45] a propose´ une loi de dommage simple qui repose sur une hypothe`se
de line´arite´. Cette loi n’est pas ge´ne´rale et donc s’ave`re insuffisante dans certains
cas. En effet, dans le cas d’une sollicitation a` amplitude variable, des cycles d’ampli-
tude infe´rieure a` la limite d’endurance peuvent eˆtre endommageants, en particulier
lorsqu’un endommagement initial est induit par des cycles de grandes amplitudes,
meˆme en petit nombre. Aussi, d’autres lois de dommage prenant en compte un char-
gement d’amplitude variable ont e´te´ propose´es par la suite [Gro60, MFE67, Hen55,
Gat62, FH59, MGAR05, Tik07]. Cependant le processus de cumul de dommage par
fatigue reste un proble`me difficile et aucune loi d’endommagement n’est apparue
comme une avance´e majeure. Ainsi, la loi de Miner reste la loi de dommage la plus
commune´ment utilise´e du fait de sa simplicite´.
Pour connaˆıtre la dure´e de vie d’une pie`ce me´canique soumise a` un chargement
d’amplitude variable, il est habituel de de´composer la se´quence de chargement en
cycles e´le´mentaires. C’est ce roˆle que joue la me´thode de comptage [HM05].
2.4.2 Comptage pre´liminaire des cycles par le me´thode Rainflow
Une me´thode de comptage permet en ge´ne´ral de de´terminer la re´partition par ni-
veaux ou par amplitude des sollicitations releve´es en service. Avant application d’une
me´thode d’identification a` proprement parler des cycles, un traitement pre´liminaire
du signal est parfois requis. Il consiste en une extraction de ses extrema puis en une
quantification de ses valeurs [AFN93]. Il en re´sulte alors une succession de valeurs
maxi et mini appele´es pics et valle´es.
Il existe un certain nombre de me´thodes de comptage diffe´rentes dont les plus
connues sont la me´thode des de´passements de niveau et le comptage Rainflow.
Dans le cadre de ce travail, le comptage Rainflow pre´conise´ par la recommandation
AFNOR A03-406 [AFN93] a e´te´ utilise´. De plus, la me´thode de comptage Rainflow
rend mieux compte du contenu de certains signaux, notamment ceux dont la valeur
moyenne varie fortement dans le temps.
Le principe ge´ne´ral d’extraction d’un cycle de chargement utilise quatre points suc-
cessifs. Un cycle de contrainte se traduit par une boucle d’hyste´re´sis dans le repe`re
contraintes - de´formations (σ - ²). Deux cas possibles d’apparition des cycles sont
distingue´s, l’un dans une translation 1 − 4 ascendante, l’autre dans une transla-
tion descendante (voir Figure 2.4.1). Le comptage Rainflow permet de de´tecter la
pre´sence d’un cycle de la fac¸on suivante : un cycle apparaˆıt quand l’e´tendue de la
transition interme´diaire est infe´rieure ou e´gale aux e´tendues des deux transitions qui
l’encadrent. Seuls les pics et valle´es successifs de la se´quence sont donc utilise´s.
Fig. 2.4.1 – Apparition possible d’un cycle [AFN93].
Une premie`re application de cet algorithme sur la se´quence traite´e permet d’extraire
un certain nombre de cycles de celle-ci. L’ensemble des pics et valle´es re´siduels a` l’is-
sue de cette e´tape s’appelle le re´sidu.
Ce dernier apparaˆıt comme un signal dont les e´tendues de variation successives vont
en croissant, puis en de´croissant. La transition d’e´tendue la plus importante est
constitue´e des valeurs maximale et minimale du signal. Le re´sidu est alors duplique´
et sa copie est rajoute´e a` la fin du premier re´sidu, moyennant certaines pre´cautions
au niveau du raccordement pour ne conserver que des pics et valle´es dans le nouveau
signal constitue´ des deux re´sidus. Le comptage Rainflow est a` nouveau applique´ a`
ce signal. Les cycles extraits lors de cette seconde e´tape de comptage correspondent
aux cycles du re´sidu.
2.4.3 Mode`les programme´s
Beaucoup de the´ories sur le cumul de dommage ont e´te´ formule´es durant la seconde
moitie´ du sie`cle dernier. Quelques-unes d’entre elles sont fonde´es sur le fait que soit
la courbe S-N du mate´riau, soit sa limite de fatigue change en fonction du dommage
cumule´ [FY98]. Une autre approche, comme la the´orie du dommage de Grover,
e´tablit que les deux e´tapes d’amorc¸age et de propagation de la fissure doivent eˆtre
successivement conside´re´es [Gro60]. D’autres mode`les e´valuent le dommage en fa-
tigue induit par le chargement a` partir de l’e´nergie de de´formation de´veloppe´e par
la re´ponse contrainte - de´formation du mate´riau.
La loi de dommage non-line´aire propose´e par Chaboche [LC90] semble eˆtre promet-
teuse puisque le cumul de dommage n’est pas line´aire et que les cycles infe´rieurs a`
la limite de fatigue contribuent e´galement au dommage. Mais cette loi pre´sente un
inconve´nient important qui est le calage de ses parame`tres. Aussi un mode`le simple
et non-line´aire de´veloppe´ par Mesmacque et al. [MGAR05] apparaˆıt plus attractif.
Ces mode`les ainsi que d’autres sont de´taille´s dans les paragraphes suivants. Ils ont
e´te´ implante´s dans le logiciel de pre´vision de dure´e de vie.
N’ayant pas connaissance de la/les loi(s) a` utiliser dans le cas d’un aluminium vu le
manque d’information disponible dans la litte´rature ouverte, il a e´te´ ne´cesaire d’en
programmer plusieurs afin de cerner celle(s) qui correspond(ent) le mieux a` l’alliage
d’aluminium 2024-T3.
Les mode`les ci-dessous sont pre´sente´s par ordre de complexite´ croissante, ce qui cor-
respond sensiblement a` leur ordre d’apparition chronologique dans la litte´rature.
Loi de Miner [Min45]
La loi de Miner est la loi la plus ancienne, la plus simple et cependant la plus utilise´e.
Elle s’appuie sur les hypothe`ses suivantes :
- le dommage subi par le mate´riau a` chaque cycle est uniquement fonction du niveau
de contrainte σ repre´sentatif de ce cycle (valeur maximale sous sollicitation alterne´e
syme´trique). Pour n cycles applique´s, est appele´ dommage, ou endommagement ou
fraction de vie au niveau de contrainte σ, la quantite´ :
d =
n
N
(2.4.1)
ou` N est le nombre de cycles a` la rupture au niveau σ ; il est releve´ directement sur
la courbe S-N du mate´riau.
- l’apparition d’une fissure, lorsqu’elle est observe´e, est le crite`re de fin de vie du
mate´riau,
- a` un niveau de contrainte σ, l’amorc¸age intervient lorsque n = N , soit quand d = 1,
- les cycles de contraintes infe´rieurs a` la limite de fatigue du mate´riau ne sont pas
pris en compte,
- les dommages lie´s a` plusieurs groupes de cycles identiques successifs s’additionnent,
donnant lieu a` ce qu’on appelle le cumul line´aire du dommage. Si k groupes de cycles
d’amplitudes σi e´gales ou diffe´rentes sont applique´s successivement avec ni cycles,
le dommage total D subi par le mate´riau s’e´crit :
D =
k∑
i=1
di =
∑
i
ni
Ni
(2.4.2)
- les endommagements se cumulent sans qu’il n’y ait influence d’un niveau sur l’autre,
c’est-a`-dire d’effet de l’ordre relatif d’application des cycles en question. L’amorc¸age
se produit pour :
D =
∑
i
ni
Ni
= 1 (2.4.3)
Avantages de la loi de Miner :
- elle est simple d’application. C’est essentiellement pour cette raison qu’elle est la
loi la plus utilise´e,
- elle n’a pas de parame`tre particulier a` de´terminer. Seule la courbe S-N du mate´riau
doit eˆtre connue.
Inconve´nients de la loi de Miner :
- elle ne prend pas en compte le niveau d’endommagement atteint par le mate´riau
pour la description du dommage engendre´ par un cycle au moment ou` celui-ci est
applique´,
- elle ne tient pas compte de l’ordre d’apparition des cycles (effet de se´quence),
- elle ne tient pas compte du dommage cre´e´ par les cycles de contraintes infe´rieurs
a` la limite d’endurance du mate´riau (’petits’ cycles).
Loi de Grover [Gro60]
Grover a propose´ une nouvelle loi d’endommagement car celle de Miner ne traduit
pas correctement selon lui le comportement en fatigue des mate´riaux lors de certains
cas de chargement. Il propose donc une me´thode de calcul et de cumul du dommage
base´e sur deux aspects de l’endommagement par fatigue : la phase d’amorc¸age d’une
fissure macroscopique et la phase de propagation jusqu’a` rupture. La loi de Grover
revient en fait a` appliquer la loi de Miner soit aux dure´es de vie correspondant a`
l’amorc¸age d’une fissure macroscopique, soit aux dure´es de vie correspondant a` la
phase de propagation. Chacune des deux phases comprend des nombres de cycles
propres note´s respectivement NI et NII . La dure´e de vie du mate´riau a` la rupture
s’exprime alors de la fac¸on suivante : Nr = NI + NII . Le nombre de cycles NI a`
l’amorc¸age d’une fissure macroscopique (fin de la phase d’amorc¸age) est exprime´ en
fonction du nombre total de cycles a` la rupture : NI = αNr, ou` α est un coefficient
compris entre 0 et 1.
Les donne´es mate´riau servant au calcul et au cumul du dommage sont donc consti-
tue´es de deux courbes S-N, l’une a` l’amorc¸age et l’autre a` la rupture (voir Figure
2.4.2).
Fig. 2.4.2 – Courbes S-N servant au calcul du dommage par la loi de Grover [Nga03].
Avantages de la loi de Grover :
- elle est simple d’exploitation,
- elle permet de tenir compte de l’effet de se´quence.
Inconve´nients de la loi de Grover :
- elle ne prend pas en compte l’influence en fatigue des ’petits’ cycles de contraintes,
infe´rieurs a` la limite d’endurance,
- la loi ne´cessite la de´termination du coefficient α, de´pendant du niveau de contrainte
conside´re´, proce´dure qui n’est pas aise´e car la connaissance des deux courbes S-N
est difficilement envisageable dans la plupart des cas,
- la difficulte´ re´side e´galement dans le choix du crite`re de de´tection de l’amorc¸age.
Loi de Manson et al. [MFE67]
La loi de Manson et al. repose sur le meˆme concept que la loi de Grover. Elle est
base´e sur la prise en compte de la phase d’amorc¸age de la fissure et de sa phase
de propagation dans le processus d’endommagement. La distinction avec la loi de
Grover re´side dans le fait que les deux phases sont re´gies par leur propre fonction
de dommage line´aire.
L’objectif principal de cette loi est de corriger l’insuffisance de la loi de Miner vis-a`-
vis de l’ordre d’apparition des cycles (effet de se´quence).
Les hypothe`ses retenues par Manson pour l’e´laboration de la loi sont :
- la dure´e (∆N)ri de la pe´riode de propagation de fissure jusqu’a` rupture s’exprime
en fonction de la dure´e de vie totale Nri selon deux cas :
- si Nri > 730 cycles alors (∆N)ri = pN
b
ri ,
- si Nri < 730 cycles alors (∆N)ri = Nri.
ou` b, p et le seuil de 730 cycles sont des constantes de la loi propres au mate´riau.
- le nombre de cycles a` l’amorc¸age N0i est : N0i = Nri − (∆N)ri. Dans le cas
d’une dure´e de vie totale tre`s courte et infe´rieure a` 730 cycles, la phase d’amorc¸age
est ne´glige´e. L’apparition de la fissure est suppose´e imme´diate de`s le premier cycle
(N0i = 0).
- les expressions du cumul de dommage distinguent les phases d’amorc¸age et de
propagation :
- pour la phase d’amorc¸age : DI =
∑
( ni
N0i
) = 1 si Nri > 730 cycles,
- pour la phase de propagation : DII =
∑
( ni
(∆N)ri
) = 1 a` la rupture.
La Figure 2.4.3 montre l’e´volution des fractions de vie r1 et r2 a` la rupture pour
un chargement a` deux niveaux de contraintes suivant que les cycles de plus grande
amplitude sont applique´s en premier (chargement Haut-Bas) ou en second (charge-
ment Bas-Haut).
Avantages de la loi de Manson et al. :
- elle est simple d’application,
- elle prend en compte l’effet de se´quence,
- elle peut s’appliquer a` tout type de chargement a` condition de connaˆıtre les courbes
S-N a` l’amorc¸age et a` la propagation.
Fig. 2.4.3 – Cumul du dommage pour la loi de Manson [Nga03].
Inconve´nients de la loi de Manson et al. :
- l’effet en fatigue des cycles de contraintes d’amplitude infe´rieure a` la limite d’en-
durance n’est pas pris en compte,
- comme pour la loi de Grover, la de´termination de la frontie`re entre amorc¸age et
propagation de la fissure est tre`s de´licate,
- la connaissance des deux courbes S-N est difficilement envisageable.
Loi de Henry [Hen55]
La loi de Henry lie l’e´volution du dommage du mate´riau a` la variation de sa limite
d’endurance.
Les hypothe`ses faites par Henry pour l’e´laboration de sa loi sont les suivantes :
- la courbe S-N d’un mate´riau peut eˆtre repre´sente´e, pour des cycles de contraintes
situe´s au-dessus de la limite d’endurance, par l’e´quation 2.4.4. Si le mate´riau est
vierge, elle est donne´e par l’e´quation 2.4.5, avec la condition dite de Weibull [Wei] :
σD0 < σ < 1, 5σD0.
Nr =
K
σ − σD (2.4.4)
Nr =
K0
σ − σD0 (2.4.5)
avec :
σD : limite d’endurance du mate´riau apre`s n cycles,
σD0 : limite d’endurance du mate´riau vierge,
K et K0 : coefficients empiriques de´pendant du mate´riau, de l’e´tat de surface et de
la ge´ome´trie de l’e´prouvette.
- la limite d’endurance σD est proportionnelle a` la constante K et e´volue avec l’e´tat
d’endommagement du mate´riau,
- le point critique de la pie`ce est conside´re´ comme une entaille de coefficient de
concentration de contrainte Kt, de´fini par Kt =
K0
K
. L’e´quation empirique de Henry
s’e´crit alors selon l’e´quation 2.4.6.
Nr =
K0
Kt(σ − σD) (2.4.6)
Avantages de la loi de Henry :
- elle tient compte du caracte`re non line´aire de l’e´volution du dommage du mate´riau,
- elle est simple d’application et sans parame`tre a` de´terminer,
- elle prend en compte la nature de la sollicitation applique´e.
Inconve´nient de la loi de Henry :
Elle ne s’applique pas aux cycles de chargement situe´s en-dessous de la limite d’en-
durance (’petits’ cycles).
Loi de Gatts [Gat61, Gat62]
La loi de Gatts est base´e sur la variation de la limite de fatigue du mate´riau soumis
a` des chargements d’amplitude constante.
Cette loi est fonde´e sur les hypothe`ses suivantes :
- l’endommagement d’un mate´riau entraˆıne la diminution de sa re´sistance en traction
monotone ainsi que de sa limite d’endurance. L’endommagement est de ce fait lie´ a`
la variation de la re´sistance maximale en traction monotone Rm suivant l’e´quation
2.4.7.
dRmn
dn
= −kD(R) (2.4.7)
avec :
R : variable homoge`ne a` une contrainte,
k : constante de proportionnalite´ de´pendant du mate´riau,
D : variable repre´sentant le dommage par fatigue,
Rmn : valeur instantane´e de la re´sistance qui de´croˆıt et passe de Rm0 a` RmNr .
- la limite d’endurance instantane´e σD est toujours proportionnelle a` la re´sistance
Rmn : σD = CRmn (ou` C est une constante empirique).
Les conditions aux limites sont :
si n = 0 alors Rmn = Rm0 = Ru,
si n = Nr alors Rmn = RmNr = σ.
avec :
Ru : re´sistance maximale a` la traction monotone,
σ : amplitude de la contrainte applique´e.
- Gatts tient compte des cycles de contraintes infe´rieurs a` la limite d’endurance
du mate´riau en donnant a` la variable du dommage l’expression suivante : D(R) =
〈R− σD〉p.
avec :
p : constante du mate´riau (e´gale a` l’unite´ d’apre`s l’auteur),
si R− σD ≤ 0 alors 〈R− σD〉 = 0,
si R− σD > 0 alors 〈R− σD〉 = R− σD.
- en traction alterne´e syme´trique, la de´formation plastique, si elle se produit, a lieu
de`s le premier cycle applique´, et peut atteindre une valeur dite critique pour cre´er
un dommage,
- de petites de´formations plastiques peuvent e´galement engendrer la ruine du mate´-
riau. Le dommage est proportionnel a` l’e´nergie :
dRmn
dn
= −K
∫ σ
σD
(R− σD)dR (2.4.8)
ou` K est un coefficient de proportionnalite´.
- la limite d’endurance σD et le coefficient K restent constants durant le n
e cycle ;
l’e´quation 2.4.9 est ainsi obtenue :
dσD
dn
= −K ′C(σ − σD)2 (2.4.9)
avec : K ′ = K
2
.
Les conditions aux limites sont :
si n = 0 alors σD = σD0,
si n = Nr alors σD = Cσ =
σD0
Ruσ
.
Avantages de la loi de Gatts :
- elle tient compte de la nature de la sollicitation et de l’effet de la contrainte moyenne
graˆce a` la limite d’endurance,
- elle prend en compte l’histoire du chargement (effet de se´quence).
Inconve´nient de la loi de Gatts :
Elle ne s’applique pas aux cycles de chargement infe´rieurs ou e´gaux a` la limite d’en-
durance du mate´riau (c’est-a`-dire les ’petits’ cycles).
Loi de Freudenthal-Heller [FH59]
La loi de Freudenthal-Heller permet de prendre en compte les effets d’interaction
entre les blocs de sollicitations (c’est-a`-dire l’influence de l’ordre d’apparition des
cycles appele´e aussi effet de se´quence) selon les hypothe`ses suivantes :
- il existe un point de coordonne´es (N∗, σ∗max) ou` se coupent la courbe S-N expe´rimen-
tale du mate´riau vierge et sa courbe S-N dite the´orique (voir Figure 2.4.4). Ce point
est choisi de telle sorte que son abscisse N∗ soit comprise entre 103 et 104 cycles.
Fig. 2.4.4 – Mode`le de Freudenthal-Heller - Courbes S-N the´orique et expe´rimentale [Nga03].
La dure´e de vie N
′
ri (courbe S-N the´orique) correspondant a` la contrainte σmax est
donne´e par l’e´quation 2.4.10 :
N
′
ri
N∗
= (
σ∗max
σi max
)δ (2.4.10)
La dure´e de vie Nr (courbe S-N expe´rimentale) pour la meˆme contrainte σmax est
donne´e par l’e´quation 2.4.11 :
Nri
N∗
= (
σ∗max
σi max
)β (2.4.11)
ou` β et δ sont des constantes du mate´riau.
- pour un chargement a` p niveaux de contraintes, le nombre total de cycles applique´s
jusqu’a` rupture peut eˆtre calcule´ de la fac¸on suivante :
- pour la courbe S-N expe´rimentale :
Nr =
p∑
i=1
Nri
αi
(2.4.12)
- pour la courbe S-N the´orique :
N
′
r =
p∑
i=1
N
′
ri
αi
(2.4.13)
ou` αi est la proportion du nombre de cycles a` rupture pour la contrainte σi.
Avantages de la loi de Freudenthal-Heller :
- elle donne une expression simple de la courbe S-N,
- elle prend en compte l’histoire du chargement.
Inconve´nients de la loi de Freudenthal-Heller :
- le point de re´fe´rence (N∗, σ∗max) ne peut eˆtre de´termine´ avec pre´cision, rendant les
re´sultats approximatifs,
- le calcul de dure´e de vie ne´cessite des essais d’endurance a` plusieurs niveaux de
contrainte,
- l’effet des cycles de faible amplitude (infe´rieure a` celle de la limite de fatigue) n’est
pas pris en compte,
- la loi ne s’applique pas a` tout type de chargement,
- les constantes β et δ ne sont pas aise´es a` de´terminer.
Loi de Mesmacque [MGAR05]
La loi de Mesmacque repose sur un indicateur de dommage relie´ cycle apre`s cycle a`
la courbe S-N du mate´riau. Cet indicateur est la contrainte dite de dommage cor-
respondant a` la dure´e de vie re´siduelle instantane´e.
Une seule hypothe`se est faite pour l’e´laboration de cette loi. Cette hypothe`se stipule
qu’a` e´tat physique d’endommagement identique la dure´e de vie en fatigue ne de´pend
que des conditions du chargement.
Le principe de la loi est le suivant : l’application de ni cycles de contrainte σi im-
plique une dure´e de vie re´siduelle e´gale a` (Ni − ni) cycles, Ni e´tant le nombre de
cycles a` rupture au niveau σi (voir Figure 2.4.5). Cette dure´e de vie re´siduelle corres-
pond a` une contrainte admissible e´quivalente σedi au niveau i apre`s ni cycles. Cette
contrainte est la contrainte de dommage. Un nouveau parame`tre de dommage Di est
alors de´fini comme e´tant le rapport de l’incre´ment de la contrainte de dommage sur
la diffe´rence de la contrainte applique´e et de la contrainte limite (Equation 2.4.14).
Di =
σedi − σi
σu − σi (2.4.14)
avec :
σedi : contrainte de dommage,
σi : contrainte applique´e,
σu : contrainte limite.
Lorsque D est e´gal a` 1, la structure est comple´tement endommage´e, elle rompt
imme´diatement.
D =
n∑
i=1
Di (2.4.15)
Avantages de la loi de Mesmacque :
- elle prend en compte l’historique du chargement,
- elle est simple d’application,
- elle est utilisable pour diffe´rents types de chargement,
Fig. 2.4.5 – De´finition des parame`tres utilise´s dans la loi de Mesmacque [MGAR05].
- elle ne ne´cessite pas la de´termination expe´rimentale de certains parame`tres.
Inconve´nients de la loi de Mesmacque :
- elle ne s’applique pas aux cycles de chargement infe´rieurs a` la limite d’endurance
du mate´riau,
- elle n’est applicable qu’a` partir de la courbe S-N de Basquin.
Loi de Chaboche modifie´e [Tik07]
Cette loi est issue d’une modification de la loi propose´e par Chaboche [LC78, LC96].
Le but de la modification est d’e´liminer le proble`me du calage des constantes [Tik07].
Le principe de la loi est une forme diffe´rentielle de l’endommagement par fatigue
dont l’inte´gration conduit a` la courbe S-N mode´lise´e par Bastenaire. L’expression
ge´ne´rale de la courbe S-N en question est la suivante :
Nr =
1
a(β + 1)(σ∗(σm)− σD)e
−( (σ
∗(σm)−σD)
B
)C (2.4.16)
avec :
β et a : coefficients propres au mate´riau, le coefficient a de´pendant de la tempe´rature.
Il repre´sente l’interaction entre les diffe´rents types d’endommagement. Son effet ap-
paraˆıt lors du couplage de l’endommagement par fatigue et de l’endommagement de
fluage,
σ∗(σm) : ordonne´e a` l’origine de la droite de Goodman. Son e´quation est la suivante :
σ∗(σm) = σa − bσDσm (2.4.17)
b : pente de la droite de Goodman de´termine´e a` partir des limites de fatigue σ0 et
σ−1,
B et C : parame`tres du mode`le de Bastenaire lors de la de´termination de la courbe
S-N du mate´riau (lissage des points expe´rimentaux sous ESOPE).
Avantages de la loi de Chaboche modifie´e :
- elle prend en compte l’historique du chargement,
- elle tient compte de l’effet de la contrainte moyenne,
- elle de´crit la non-line´arite´ du cumul de dommage,
- elle est applicable aux sollicitations multiaxiales et aux chargements constitue´s de
sollicitations successives de nature diffe´rente en utilisant un crite`re de fatigue mul-
tiaxial qui e´tablit le cycle uniaxial e´quivalent au cycle multiaxial du point de vue de
la dure´e de vie [Web99].
Inconve´nient de la loi de Chaboche modifie´e :
Les ’petits’ cycles ne peuvent eˆtre pris en compte dans le nouveau formalisme de la
loi de Chaboche du fait du caracte`re exponentiel de la formulation de la courbe S-N
de Bastenaire.
2.4.4 Calage des lois a` partir des essais a` deux niveaux re´alise´s sur les
e´prouvettes d’aluminium
Parmi les lois e´nonce´es, trois lois ne´cessitent d’eˆtre cale´es. Le calage est l’ope´ration
permettant de de´terminer les parame`tres de la loi en fonction de certaines proprie´te´s
me´caniques du mate´riau. Ces lois sont :
- la loi de Grover avec les parame`tres α1 et α2 (αi ∈ [0, 1]),
- la loi de Manson avec les parame`tres b et p (b ∈ [0, 1] et p ∈ [0, 100]),
- la loi de Freudenthal-Heller avec les parame`tres γ et β. Les auteurs ne donnent pas
l’intervalle de variation dans lequel ces deux parame`tres appartiennent. Comme ces
deux parame`tres repre´sentent des angles correspondant aux pentes des courbes S-N
the´orique et expe´rimentale, il est convenu de les faire varier a prior i entre 10o et 70o.
Le calage de ces lois est re´alise´ a` partir des re´sultats expe´rimentaux obtenus lors des
essais a` deux niveaux de chargement successifs. Ces essais ont e´te´ pratique´s
de la fac¸on suivante :
- trois niveaux de contrainte ont e´te´ de´termine´s afin de couvrir toute la courbe S-N.
Le niveau, dit ’low’, se situe juste au-dessus de la limite d’endurance, soit 195 MPa.
Le niveau, appele´ ’middle’, se situe au mileu de la courbe S-N et vaut 280 MPa. Le
niveau se situant en haut de la courbe S-N (380 MPa) est appele´ ’high’,
- les six combinaisons possibles low - middle, low - high, middle - low, middle - high,
high - low et high - middle ont donc e´te´ teste´es et ce pour diffe´rentes fractions de
vie du premier niveau (25%, 50% et 75%),
- pour chaque combinaison, six e´prouvettes ont e´te´ teste´es afin d’avoir un aperc¸u
de la dispersion en fatigue due aux he´te´roge´ne´ite´s du mate´riau et a` la rugosite´ en-
gendre´e lors de l’usinage,
- toute e´prouvette ayant rompu au premier niveau n’est pas prise en compte.
Les tableaux 2.1 et 2.2 pre´sentent d’une part la moyenne des re´sultats expe´rimentaux
et d’autre part les dure´es de vie obtenues graˆce a` la courbe S-N de re´fe´rence pour
les trois niveaux de contrainte. Les re´sultats expe´rimentaux peuvent eˆtre analyse´s
a` partir du graphique (Figure 2.4.6), donnant la re´partition des fractions de vie
obtenues au second niveau. Une grande dispersion ressort de ces re´sultats d’essais,
encore que ce sont surtout les essais middle - low et high - low qui s’e´cartent de
l’ensemble des points repre´sentatifs des autres essais, en donnant une fraction de vie
largement supe´rieure a` l’unite´. Ceci signifie pour ces deux types d’essais particuliers
que le nombre de cycles obtenu expe´rimentalement au second niveau de chargement
est bien plus important que le nombre de cycles attendu d’apre`s la courbe S-N du
mate´riau et la re`gle de cumul de Miner. Cette tendance est inte´ressante en ceci
qu’elle n’est pas la meˆme que celle observe´e habituellement pour les aciers [Nga03].
Un chargement high - low conduit a` une somme de fractions de vie infe´rieure a`
l’unite´ tandis qu’un chargement low - high conduit a` une somme de fractions de vie
supe´rieure a` l’unite´.
L’architecture du programme de calage des parame`tres pour les trois niveaux low,
Fig. 2.4.6 – Repre´sentation des re´sultats d’essais de fatigue a` deux niveaux.
1erniveau 2eniveau 1erniveau 2eniveau 1erniveau 2eniveau
(25%) (50%) (75%)
low - middle 64 400 63 700 128 800 30 800 193 300 34 800
low - high 64 400 11 300 128 800 5 300 193 300 4 600
middle - low 12 800 698 800 25 500 589 400 38 300 410 100
middle - high 12 800 23 700 25 500 12 600 38 300 10 300
high - low 3 800 562 300 7 500 507 600 11 300 267 000
high - middle 3 800 86 000 7 500 53 300 11 300 31 000
Tab. 2.1 – Re´sultats des essais de fatigue a` deux niveaux (valeurs moyennes des nombres de cycles).
low middle high
Dure´e de vie (cycles) - courbe S-N de re´fe´rence 257 700 51 000 15 000
Tab. 2.2 – Dure´e de vie de l’aluminium (cycles).
middle et high est pre´sente´e sur la Figure 2.4.7. La premie`re e´tape consiste a` e´crire
les donne´es d’entre´e dans le programme, a` savoir les niveaux de contrainte des pre-
mier et second niveaux de chargement et le nombre de cycles applique´s au premier
niveau de chargement. Ensuite une boucle sur les deux parame`tres de la loi a` caler
est faite pour les faire varier et trouver les valeurs de ceux-ci donnant un nombre de
cycles au second niveau le plus proche possible de celui obtenu expe´rimentalement.
Pour chaque valeur des parame`tres, le nombre de cycles n2 au second niveau de char-
gement est de´termine´ graˆce a` la loi conside´re´e. Un crite`re d’optimisation est de´fini
(voir Equation 2.4.18). Il permet de comparer l’e´cart relatif entre le nombre de cycles
au second niveau obtenu expe´rimentalement et celui calcule´ the´oriquement. La va-
leur la plus petite du crite`re correspond donc a` la valeur optimale des parame`tres du
crite`re. La Figure 2.4.8 donne un exemple de graphique obtenu pour l’optimisation
des parame`tres de calage des lois. Les valeurs optimales des deux parame`tres sont
garde´es en me´moire et sont utilise´es dans le post-processeur de calcul de dure´e de vie
selon les lois correspondantes. Les lois ainsi programme´es et cale´es sur les essais a`
deux niveaux, ainsi que celles ne ne´cessitant pas de calage seront alors utilise´es pour
de´terminer la dure´e de vie des mini-structures en aluminium 2024-T3 renforce´es
par patchs composites. Les calculs permettront de confronter les pre´visions du post-
processeur aux re´sultats de fatigue obtenus a` partir d’essais sur les mini-structures.
critere =
∑ |N ′2 − n2|
n2
(2.4.18)
ou` :
N ′2 : nombre de cycles au second niveau obtenu expe´rimentalement (valeur moyenne),
n2 : nombre de cycles au second niveau obtenu the´oriquement.
Plus le crite`re de´termine´ ici donne une valeur petite, plus la loi en question permet
de se rapprocher des re´sultats expe´rimentaux. Le Tableau 2.3 indique les valeurs du
crite`re obtenues pour les lois qui ont ne´cessite´ un calage. Il apparaˆıt que la loi de
Grover est celle qui permet le mieux de corroborer les re´sultats expe´rimentaux.
Grover Manson Freudenthall-Heller
critere (-) 7,71 9,49 16,65
Tab. 2.3 – Valeurs du crite`res obtenues lors du calage des trois lois.
2.5 Crite`res de fatigue multiaxiaux
2.5.1 Diffe´rents concepts
De nombreuses parties de structures ou de composants ae´ronautiques sont soumises
a` des e´tats de contraintes multiaxiaux en raison de leur ge´ome´trie particulie`re et/ou
Fig. 2.4.7 – De´marche du calcul d’optimisation des parame`tres de calage des lois d’endommagement
de Grover, Manson et Freudenthal-Heller.
de leur chargement. Les outils approprie´s pour l’analyse en fatigue de ces zones sont
les crite`res de fatigue multiaxiaux.
Un crite`re de fatigue est en fait un outil ou moyen de situer tout cycle multiaxial
de contraintes par rapport a` la limite de fatigue a` N cycles du mate´riau et aussi
de de´terminer le cycle uniaxial e´quivalent a` un cycle multiaxial en termes de dure´e
de vie. Il permet donc de ve´rifier si la limite d’endurance ou la limite de fatigue a`
N cycles est atteinte pour une succession d’e´tats de contraintes de´finissant un cycle
multiaxial. Il met en relation (voir Equation 2.2.1) les composantes du cycle mul-
tiaxial de contraintes σij(t) et des limites de fatigue suivant plusieurs modes de solli-
citations simples (traction alterne´e syme´trique, flexion alterne´e syme´trique, traction
re´pe´te´e, torsion alterne´e syme´trique...). Un crite`re de fatigue peut eˆtre repre´sente´
sous la forme d’une fonction de fatigue E. A la limite d’endurance, il peut eˆtre
e´crit sous la forme pre´sente´e par l’e´quation 2.5.1.
Fig. 2.4.8 – Valeurs du crite`re d’optimisation obtenues pour les parame`tres α1 et α2 de la loi de
Grover.
ED([σ(t)]), σ−1, τ−1, σ0, ...) = 1 (2.5.1)
ou` :
[σ(t)] : cycle de contrainte analyse´ par le crite`re,
σ−1, τ−1 et σ0 : limites de fatigue du mate´riau sous des chargements de traction uni-
axiale alterne´e syme´trique, de torsion alterne´e syme´trique et de traction uniaxiale
re´pe´te´e respectivement.
Quand l’e´quation 2.5.1 est ve´rifie´e, cela signifie que le cycle de contrainte conside´re´
[σ(t)] correspond exactement a` la limite d’endurance du mate´riau. Pratiquement,
la limite de fatigue du mate´riau est atteinte pour un nombre de cycles donne´ ND.
Cette observation permet l’extension du crite`re multiaxial de fatigue aux dure´es de
vie limite´es en statuant d’une part que sa formulation reste la meˆme et d’autre part
que les limites de fatigue du mate´riau a` ND cycles sont remplace´es par les limites
de fatigue analogues a` N cycles (voir Equation 2.5.2).
E([σ(t)]), σ−1(N), τ−1(N), σ0(N), ...) = 1 (2.5.2)
Quand l’e´quation 2.5.2 est ve´rifie´e, cela signifie que le cycle de contrainte multiaxial
[σ(t)] est e´quivalent au cycle de contrainte qui correspond a` la limite de fatigue
σ−1(N). L’e´quivalence est base´e sur la dure´e de vie en fatigue : le mate´riau pre´sente
la meˆme dure´e de vie sous le cycle multiaxial de chargement que sous le cycle de
chargement uniaxial correspondant a` la limite de fatigue a` N cycles σ−1(N) (voir
Figure 2.5.1).
Fig. 2.5.1 – Principe de l’e´quivalence en fatigue au moyen d’un crite`re de fatigue multiaxial [NR06].
L’e´quation 2.5.2 est une e´quation implicite en N qui donne la possibilite´ de calculer
la dure´e de vie en fatigue (N cycles) du mate´riau quand il est soumis au cycle de
contrainte [σ(t)] quel qu’il soit. Cette proce´dure permet de transformer chaque cycle
multiaxial en un cycle uniaxial e´quivalent. L’e´tape est ne´cessaire pour l’e´valuation
du dommage par fatigue et de son cumul. De cette fac¸on, l’utilisation des crite`res
de fatigue multiaxiaux est e´tendue de la limite d’endurance du mate´riau (c’e´tait le
roˆle traditionnel des crite`res de fatigue a` l’origine) jusqu’au domaine des dure´e de
vie limite´es. Le re´sultat majeur est que ceci permet d’adapter les lois de cumul de
dommage a` la fatigue multiaxiale.
Il existe trois types de crite`res multiaxiaux [Web99] :
- les crite`res de fatigue a` caracte`re empirique dont l’application (et la vocation) est
consacre´e a` des types de chargement particuliers comme la flexion rotative et la
torsion en phase,
- les crite`res de type ’plan critique’ : l’endommagement du mate´riau est suppose´ se
produire et surtout eˆtre de´crit sur un plan physique unique, appele´ plan critique,
de´fini par le crite`re,
- les crite`res d’approche globale ou inte´grale : tous les plans physiques contribuent
a` l’endommagement du mate´riau.
Le crite`re le plus utilise´ en France est celui de type plan critique de Dang Van
[Dan93] et le crite`re le plus utilise´ en Allemagne est celui d’approche inte´grale pro-
pose´ par Zenner [ZSL00].
Il existe de nombreux crite`res de fatigue, classe´s parmi ces trois approches. Cinq
crite`res sont imple´mente´s dans le logiciel de pre´vision de dure´e de vie en fatigue.
L’un d’entre eux utilise le concept de plan critique (crite`re de Dang Van [Dan93]),
les quatre autres sont base´s sur l’approche globale ou inte´grale (crite`res de Fogue
[Fog87], de Zenner [ZSL00], de Sines [Sin81] et de Crossland [Cro70]).
2.5.2 Crite`res programme´s dans le logiciel
Crite`re de Dang Van [Dan93]
Le crite`re de Dang Van est base´ sur la partie alterne´e du cisaillement τha et la pres-
sion hydrostatique PH . La fonction de fatigue EDV du crite`re est une maximisation
d’un indicateur de dommage par plan Eh de´fini par l’e´quation 2.5.3 :
Eh = max
t
{
τha(t) + αPH(t)
β
}
(2.5.3)
avec : PH(t) =
σ11(t)+σ22(t)+σ33(t)
3
,
h : indice faisant re´fe´rence a` la normale unitaire h du plan conside´re´, elle meˆme
de´finie par deux angles d’Euler.
La fonction de fatigue du crite`re s’e´crit suivant l’e´quation 2.5.4 :
EDV = max
h
(Eh) (2.5.4)
Les constantes α et β doivent eˆtre de´termine´es a` partir de deux limites de fatigue
connues. Dans ce travail de the`se, les courbes S-N a` R = 0 et a` R = −1 ont e´te´
trace´es. Par conse´quent, les deux constantes sont de´termine´es a` partir des deux
limites de fatigue obtenues par ces courbes. Le principe d’obtention de ces deux
constantes est d’e´crire que la fonction de fatigue du crite`re est e´gale a` l’unite´ pour
les cycles de contraintes correspondant a` ces limites de fatigue. Les deux constantes
sont ainsi de´termine´es (voir Equation 2.5.5). La validite´ du crite`re est assure´e par
la condition α > 0.

α =
σ0
4
−σ−1
2
σ−1
3
−σ0
3
β = σ0
4
+ σ0
3
×
σ0
4
−σ−1
2
σ−1
3
−σ0
3
(2.5.5)
Crite`re de Fogue [Fog87, FB85]
Le crite`re de Fogue est base´ sur la moyenne quadratique d’un indicateur d’endom-
magement par plan Eh (voir Equation 2.5.6).
Eh =
aτha + bσhha + dσhhm
σ−1
(2.5.6)
ou` :
τha : amplitude de la contrainte de cisaillement sur le plan de normale unitaire h,
σhha : amplitude de la contrainte normale au plan,
σhhm : contrainte normale moyenne sur le plan.
Le crite`re re´alise ensuite la moyenne quadratique des indicateurs de tous les plans
physiques en utilisant la sphe`re de rayon unite´ de´finie par Gru¨bisic et Simbu¨rger
[Sim75, GS76] (voir Figure 2.5.2). La fonction de fatigue du crite`re s’e´crit ainsi
suivant l’e´quation 2.5.7.
EFG =
√
1
S
∫
S
E2hdS (2.5.7)
Fig. 2.5.2 – Sphe`re de rayon unite´ de´finie par Gru¨bisic et Simbu¨rger [Sim75].
Les constantes a, b et c sont de´termine´es a` partir de trois limites de fatigue τ−1, σ−1
et σ0. Dans le cadre de cette e´tude, il sera ne´cessaire de faire une hypothe`se sur la
valeur de τ−1 puisque sa valeur n’est pas connue.
Crite`re de Zenner [ZSL00]
Le crite`re de Zenner est base´ sur l’amplitude et la moyenne de la contrainte de ci-
saillement note´es respectivement τha et τhm et sur l’amplitude et la moyenne de la
contrainte normale note´es respectivement σhha et σhhm. La fonction de fatigue du
crite`re s’e´crit suivant l’e´quation 2.5.8.
EZE =
√
15
8pi
∫ pi
γ=0
∫ 2pi
ψ=0
(aτ 2ha(1 +mτ
2
hm) + bσ
2
hha(1 + nσhhm) sin(γ)dψdγ)
σ−1
(2.5.8)
Les constantes a, b, n et m sont obtenues a` partir de quatre limites de fatigue (σ−1,
σ0, τ−1 et τ0). Comme les limites de fatigue τ−1 et τ0 n’ont pas pu eˆtre de´termine´es,
deux estimations de ces deux grandeurs sont propose´es par Zenner. La de´termination
de τ−1 est e´tablie par analogie avec le rapport entre σe et τe donne´ par le crite`re de
Von Mises. La de´termination de τ0 repose sur le fait que l’amplitude est de l’ordre
de la valeur moyenne. Ces hypothe`ses conduisent aux expressions suivantes des deux
limites d’endurance τ−1 et τ0 [ZSL00] :
τ−1 = 1√3σ−1 et τ0 =
4τ−1
2σ−1
σ0
+1
.
Crite`re de Sines [Sin81, Sin55]
Le crite`re de Sines est base´ sur les invariants du tenseur des contraintes et de son
de´viateur. La fonction de fatigue du crite`re est fonction de J2a, amplitude du 2
e
invariant du tenseur de´viateur des contraintes, et de I1m, valeur moyenne du 1
er
invariant du tenseur des contraintes (voir Equation 2.5.9).
ESI =
√
J2a + αI1m
A
(2.5.9)
Les constantes A et α sont de´termine´es a` partir de deux limites de fatigue du
mate´riau. Dans notre cas, les deux constantes sont de´termine´es a` partir de σ0 et
de σ−1. La validite´ du crite`re est assure´e par la condition α > 0.
Crite`re de Crossland [Cro70, Cro56]
Le crite`re de Crossland est tre`s voisin de celui de Sines. La diffe´rence re´side dans
le fait que Crossland conside`re la valeur maximale I1max du premier invariant du
tenseur des contraintes au lieu de sa valeur moyenne. La fonction de fatigue s’e´crit
suivant l’e´quation 2.5.10.
ECR =
√
J2a +BI1max
A
(2.5.10)
Les constantes A et B sont de´termine´es de la meˆme fac¸on que celles du crite`re de
Sines et le crite`re est valide lorsque B > 0.
2.6 Confrontation du logiciel a` des applications expe´rimen-
tales sur des mini-structures pre´-endommage´es avant
renforcement
Le logiciel est teste´ sur des essais mene´s sur des mini-structures pre´-endommage´es
puis renforce´es par patchs composites. Le but est donc de comparer les re´sultats
expe´rimentaux, a` savoir le nombre de cycles a` rupture, aux re´sultats the´oriques
fournis par le logiciel. Ainsi, dans un premier temps, les mini-structures puis les
re´sultats expe´rimentaux seront pre´sente´s. Dans un deuxie`me temps, en raison de la
forte concentration de contrainte due a` la ge´ome´trie des mini-structures et du fait de
son influence conside´rable sur le comportement en fatigue des mate´riaux, la me´thode
du gradient sera de´crite, mise en oeuvre et utilise´e dans le logiciel. Finalement, les
dure´es de vie obtenues par le logiciel seront analyse´es et compare´es aux re´sultats
expe´rimentaux.
L’objectif final est d’appliquer ce logiciel de pre´vision de dure´e de vie a` des structures
ae´ronautiques. A ce stade de l’e´tude, seulement des mini-structures sont teste´es. Ce-
pendant, elles pre´sentent un gradient de contrainte qui permet de se rapprocher un
peu du but final, a` savoir l’application sur des structures re´elles.
2.6.1 Description des essais et re´sultats expe´rimentaux
Vingt mini-structures sont extraites de plaques en aluminium 2024-T3 par de´coupe
plasma, proce´dure accomplie a` l’IUT de Montluc¸on qui a permis un gain de temps
appre´ciable par rapport a` une de´coupe jet d’eau re´alise´e par une entreprise. Elles
sont ensuite usine´es afin d’e´viter toute perturbation me´tallurgique due a` l’echauf-
fement lors de la de´coupe (Une grande sure´paisseur a e´te´ laisse´e apre`s la de´coupe
plasma afin que l’usinage vienne enlever la ZAT). Leurs dimensions sont de 200 mm
de long, 40 mm de large et 3 mm d’e´pais. Elles ont toutes e´te´ perce´es d’un trou afin
d’eˆtre en pre´sence d’un champ de contraintes he´te´roge`ne lie´ a` la pre´sence du trou.
La zone critique des composants est ainsi parfaitement localise´e, re´duisant certains
ale´as comme une rupture dans les mors lie´e a` des angles vifs. La localisation et le
diame`tre du trou ont e´te´ e´tudie´s au pre´alable par diffe´rentes analyses par e´le´ments
finis re´alise´es avec le logiciel Ansys. Le choix final est celui qui permet d’obtenir la
plus grande diffe´rence entre les contraintes pre´sentes sur les bords du trou. Il a donc
e´te´ retenu pour cette e´tude un trou de 10, 55 mm de diame`tre se situant a` 12 mm
du bord droit de la mini-structure (voir Figure 2.6.1 a).
Les mini-structures sont pre´-endommage´es par fatigue a` une certaine fraction de vie
et sous un niveau d’effort maximal donne´. Le nombre de cycles choisi correspond
pratiquement au nombre de cycles obtenu a` 75% de la dure´e de vie totale a` ce ni-
veau de contrainte. Une fois pre´-endommage´es, les mini-structures sont renforce´es
par collage d’un patch composite syme´triquement des deux coˆte´s (voir Figure 2.6.2
c). Comme pour le renforcement des e´prouvettes utilise´es pour la caracte´risation du
mate´riau et la validation du renfort par patch composite, le collage des patchs sur
les mini-structures est re´alise´ a` l’AIA. Le protocole expe´rimental de collage est ainsi
identique a` celui pre´sente´ dans le premier chapitre.
Les essais sont re´alise´s a` effort constant entre avant et apre`s renforcement, la ma-
chine de fatigue e´tant pilote´e en force.
Deux niveaux de contrainte ont e´te´ choisis afin d’eˆtre au-dessus de la limite d’endu-
rance lorsque les mini-structures sont renforce´es et au-dessous de la limite de fatigue
a` 10 000 cycles (borne supe´rieure du domaine d’e´tude de´fini par l’AIA) lorsque les
mini-structures sont pre´-endommage´es. Dans chaque cas, six mini-structures ont e´te´
Fig. 2.6.1 – Dessin de de´finition des mini-structures.
Fig. 2.6.2 – Mini-structures vierges et renforce´es par patchs composites avant et apre`s rupture par
fatigue.
teste´es. Le Tableau 2.4 re´sume les re´sultats expe´rimentaux obtenus.
1ercas 1erniveau σ1 = 298 MPa n1 = 165 366 cycles
2eniveau σ1 = 205 MPa 83 928 NR 185 050 NR NR NR
2ecas 1erniveau σ1 = 349 MPa n1 = 107 284 cycles
2eniveau σ1 = 205 MPa NR 119 435 262 552 27 661 13 389 73 297
NR : e´prouvette non rompue apre`s 106 cycles
σ1 : contrainte au bord du trou de´termine´e par les calculs EF
n1 : nombre de cycles applique´s aux mini-structures non renforce´es
Tab. 2.4 – Re´sultats des essais de fatigue a` deux niveaux sur les mini-structures.
L’analyse du Tableau 2.4 montre que les re´sultats obtenus dans le 1ercas ne sont pas
facilement exploitables puisque la majorite´ des e´prouvettes n’a pas casse´. Cepen-
dant, il sera inte´ressant de ve´rifier si le logiciel pre´voit ce cas de non rupture pour
les contraintes et les nombres de cycles applique´s.
La ge´ome´trie particulie`re des mini-structures, du fait de la pre´sence du trou, en-
gendre l’existence d’un gradient de contrainte en son sein, particulie`rement impor-
tant aux bords du trou la` ou` les contraintes sont les plus importantes. C’est d’ailleurs
toujours a` cet endroit que les mini-structures rompent (voir Figure 2.6.2 b et d).
Pour le calcul de pre´vision de dure´e de vie, il est indispensable de conside´rer ce
gradient e´tant donne´ sa grande influence bien connue en fatigue [BFGT99]. Il est
pris en compte dans notre cas graˆce a` la me´thode du gradient pre´sente´e ci-dessous.
2.6.2 Me´thode du gradient
La courbe S-N du mate´riau pour le rapport de charge R = 0 a e´te´ obtenue a` partir
d’e´prouvettes re´pondant a` la norme ISO 1099 [ISO75] et ne pre´sentant qu’une tre`s
faible concentration de contrainte. Cette courbe S-N ne permet donc pas de prendre
en compte la capacite´ d’adaptation du mate´riau vis-a`-vis d’un gradient, ce
qui au demeurant conduit en ge´ne´ral a` surdimensionner les pie`ces.
La me´thode du gradient de´veloppe´e au CETIM essaie de pallier cette insuffisance
[BFGT99]. A partir du concept de gradient de contrainte χ, une me´thode de calcul
des pie`ces a` la fatigue base´e sur l’adaptation plastique en fond d’entaille en statique
et en dynamique a e´te´ de´veloppe´e. Elle a e´te´ valide´e sur des aciers, et est pre´sente´e
dans ce qui suit.
La me´thode se de´compose en deux parties. La premie`re porte sur l’adaptation plas-
tique statique et la seconde sur l’adaptation plastique sous sollicitation dynamique.
Lorsque les e´prouvettes entaille´es (e´prouvettes pre´sentant un gradient de contrainte)
sont soumises a` un essai de traction monotone, une ame´lioration de la re´sistance de
l’e´prouvette fonction de l’augmentation de l’acuite´ de l’entaille est observe´e. Ceci
se traduit par une variation de la re´sistance a` la rupture. Une relation existe donc
entre la re´sistance a` la rupture mesure´e sur e´prouvette entaille´e R̂m, la re´sistance a`
la rupture normalise´e Rm et le gradient de contrainte χ (voir Tableau 2.5) [BFGT99].
Rm ≥ 1 800 N.mm−2 Pour tout χ dRm = Rm
Rm < 1 800 N.mm
−2 χ ≤ 0, 03 mm−1 dRm = Rm
0, 03 < χ < 4 mm−1 dRm = Rm (0, 25 log χ + 1, 4)
4 < χ < 10 mm−1 dRm = 1, 55 Rm
χ > 10 mm−1 Redessiner la pie`ce
Tab. 2.5 – Relation entre Rm et R̂m en fonction du gradient de contrainte χ [BFGT99].
Dans le cas des mini-structures e´tudie´es, cette relation se traduit par l’e´quation 2.6.1.
R̂m
Rm
= 0, 25 logχ+ 1, 4 (2.6.1)
Le gradient de contrainte est de´fini par la relation suivante :
χ = lim
x→0
1
σmax
dσ
dx
(2.6.2)
ou` :
σmax : contrainte maximale re´elle lie´e a` la concentration de contrainte (σmax =
ktσnom),
dσ
dx
: gradient au sens mathe´matique repre´sentant la pente de l’e´volution de la
contrainte normale suivant la direction x.
La limite d’endurance σD des e´prouvettes entaille´es diminue quand l’acuite´ de l’en-
taille augmente. Le comportement de la contrainte σ̂D = KtσD en fonction de la
concentration de contraintes suit le meˆme comportement que la grandeur R̂m.
Il est donc justifie´ d’e´tablir une me´thode de calculs a` partir des valeurs R̂m et σ̂D.
A partir des valeurs R̂m et σ̂D, il est possible de tracer un diagramme d’endurance
du type diagramme de Haigh de la meˆme manie`re qu’en absence d’un gradient, avec
Rm et σD. Compte tenu de la corre´lation physique existant entre la limite d’endu-
rance re´elle purement alterne´e σ̂D et la contrainte de rupture nominale R̂m, les axes
du diagramme de Haigh (voir Figure 2.6.3) sont les suivants :
- en abscisse, contrainte moyenne σm exprime´e en contrainte nominale,
- en ordonne´e, amplitude de la contrainte dynamique σ̂a exprime´e en contrainte
re´elle.
Graˆce a` ce diagramme, il est possible de de´terminer la nouvelle limite de fatigue a`
partir de la courbe S-N a`R = −1, de´termine´e pour les e´prouvettes de caracte´risation,
Fig. 2.6.3 – Description du diagramme de Haigh.
et ce pour les diffe´rentes valeurs des contraintes applique´es aux mini-structures. Ces
nouvelles limites de fatigue sont donc introduites dans les diffe´rentes lois d’endom-
magement programme´es afin de pouvoir de´terminer le nombre de cycles a` rupture
obtenu avec le logiciel pour le second niveau de chargement. La comparaison entre
les re´sultats obtenus par les voies expe´rimentale et the´orique sera alors effectue´e.
2.6.3 Pre´visions de dure´e de vie
La concentration de contrainte due a` la ge´ome´trie des mini-structures est prise en
compte graˆce au gradient de contrainte. Le nombre de cycles au second niveau de
chargement est alors de´termine´ a` l’aide du logiciel.
Le Tableau 2.4 rappelle que lors du 1ercas de chargement, sur six mini-structures
teste´es, seules deux ont rompu. Les diffe´rentes lois d’endommagement programme´es
indiquent e´galement que pour le 1ercas de chargement, les mini-structures ne de-
vraient pas connaˆıtre d’amorc¸age de fissure. Seule la loi de Freudenthal-Heller pre´voit
une rupture de l’e´prouvette. Cependant comme il a e´te´ dit lors de la pre´sentation
des diffe´rentes lois d’endommagement, les auteurs de cette loi ne donnent pas de
plage de variation possible pour les parame`tres β et γ. L’application de cette loi est
donc a` prendre avec beaucoup de pre´caution. Il a de ce fait e´te´ de´cide´ de ne pas
conside´rer cette loi dans la suite de l’e´tude.
Pour le 2ecas de chargement, les re´sultats expe´rimentaux indiquent cinq ruptures sur
les six mini-structures teste´es. Toutes les lois d’endommagement pre´voient e´galement
une rupture de la mini-structure pour le chargement applique´. La Figure 2.6.4 cen-
tralise les re´sultats et permet ainsi d’e´tablir une comparaison entre les re´sultats
expe´rimentaux et the´oriques.
Fig. 2.6.4 – Comparaison des dure´es de vie expe´rimentales et the´oriques.
Sur cette figure, il apparaˆıt clairement que les re´sultats expe´rimentaux sont tre`s dis-
perse´s et que les lois d’endommagement ne permettent pas d’estimer correctement
le nombre de cycles au second niveau. Les droites grise et rouge donnent l’intervalle
correspondant a` un e´cart des dure´es de vie expe´rimentale et the´orique dans un rap-
port 2 ou 1
2
. Beaucoup de points expe´rimentaux sont en dessous de la droite rouge.
La dure´e de vie obtenue par le logiciel surestime la dure´e de vie expe´rimentale.
Par conse´quent, a` ce stade de l’e´tude, il n’est pas possible de dire laquelle de ces
lois permet de pre´voir pre´cise´ment la dure´e de vie re´elle. La loi de Mesmacque est
ne´anmoins celle qui conduit a` l’e´cart minimum entre les re´sultats expe´rimentaux et
the´oriques. La plupart des pre´visions de dure´e de vie sont de nature non se´curitaire,
dans le sens ou` les pre´visions sont plus importantes que les dure´es de vie re´elles
obtenues expe´rimentalement. Un effet du gradient surestime´ pourrait bien eˆtre a`
l’origine de cette re´alite´.
La me´thode du gradient de´veloppe´e par le CETIM a e´te´ utilise´e ici pour un mate´riau
sur lequel le CETIM ne l’avait pas valide´. L’analogie avec la de´marche a e´te´ cepen-
dant retenue par de´faut, c’est-a`-dire en l’absence de donne´es tangibles pour cet
aluminium concernant sa sensibilite´ au gradient de contrainte. L’application de la
me´thode a e´te´ rendue possible e´galement, il faut le souligner, en surface libre du trou
des mini-structures car l’e´tat de contraintes en cette zone est uniaxial (la me´thode
du gradient du CETIM est extensible aux e´tats biaxiaux de contraintes en phase
seulement).
Il est bien e´vident qu’un des premiers comple´ments aux travaux expe´rimentaux
re´alise´s concerne la caracte´risation de l’effet du gradient sur le comportement en
fatigue de l’alliage d’aluminium utilise´, par des essais comportant des entailles (et
donc des gradients) plus ou moins importants.
En re´sume´, l’emploi de la me´thode du gradient du CETIM est justifie´ par le fait qu’il
semble plus judicieux d’utiliser une me´thode approche´e pour prendre en compte ce
gradient plutoˆt que de ne pas l’aborder du tout.
Les dure´es de vie obtenues par le logiciel post-processeur sont surestime´es par rap-
port a` la re´alite´, ce qui n’est pas se´curitaire.
Il ne faut tout de meˆme pas eˆtre trop se´ve`re quant a` l’efficacite´ des lois d’endom-
magement. Il a e´te´ vu lors du premier chapitre que les courbes S-N de l’aluminium
issues de plaques diffe´rentes (pourtant tire´es du meˆme lot) e´taient sensiblement dis-
tinctes. Les observations faites lors de la de´termination de la courbe S-N peuvent
expliquer la dispersion des re´sultats.
De plus, il a e´te´ montre´ aussi que le renforcement par patchs composites n’est pas
aise´ et que le moindre de´faut lors du collage peut engendrer une rupture anticipe´e.
Il est impossible de savoir si les patchs offrent tous la meˆme re´sistance dans le cas
des mini-structures. Il faut donc garder en teˆte cette ide´e pour tenter d’expliquer
e´galement les ale´as enregistre´s lors des re´sultats expe´rimentaux.
Toutes ces remarques souleve´es n’ont pas pu eˆtre aborde´es durant ce travail de
the`se mais elles feront l’objet d’une e´tude ulte´rieure afin d’avoir un e´claircissement
sur l’origine exacte des tendances observe´es.
2.7 Conclusion
Dans cette partie, toute la proce´dure d’e´valuation en fatigue de´veloppe´e pour la
pre´vision de dure´e de vie de composants ae´ronautiques renforce´es par
patchs composites est de´crite e´tape apre`s e´tape.
Tout d’abord avant meˆme de parler de programmation, re´alise´e en langage Fortran,
ont e´te´ rappele´s les outils classiques propres a` la fatigue multiaxiale et au cumul de
dommage.
L’architecture du logiciel a ensuite e´te´ e´tablie. Il est, en effet, important de connaˆıtre
le cahier des charges pour pouvoir e´valuer les diffe´rentes e´tapes de la programmation
mise en place et de´die´e a` des composants ae´ronautiques renforce´s par patchs com-
posites. Ce renforcement permet d’e´tendre leur dure´e de vie re´siduelle. Le logiciel
de pre´vision de dure´e de vie vise par conse´quent a` e´valuer avec pre´cision la dure´e
de vie re´siduelle de la partie pre´alablement endommage´e par fatigue de la structure
conside´re´e puis renforce´e. Le logiciel intervient comme post-processeur d’un code de
calcul par e´le´ments finis, le logiciel Ansys dans le cadre de cette e´tude.
Comme l’architecture du programme le montre, le logiciel post-processeur inte`gre des
crite`res multiaxiaux de fatigue afin de traiter les e´tats multiaxiaux de contraintes.
Deux types de crite`res ont e´te´ programme´s, un crite`re d’approche plan critique et des
crite`res d’approche inte`grale ou globale. Meˆme si aujourd’hui, en France, le crite`re
le plus utilise´ est celui de Dang Van, il n’en reste pas moins vrai que les crite`res
d’approche inte´grale permettent ge´ne´ralement de mieux estimer le dommage subi
par la structure puisque les dommages de tous les plans sont cumule´s. Cependant,
il e´tait important que le logiciel post-processeur donne a` l’utilisateur le choix du
crite`re qu’il veut utiliser.
Ensuite, des lois non-line´aires de dommage et des re`gles de cumul sont utilise´es
pour mode´liser correctement l’effet de la contrainte moyenne, l’effet de se´quence et
l’influence pre´judiciable des cycles de petite amplitude une fois que le dommage
en fatigue a e´te´ initie´. La prise en compte du gradient de contrainte ge´ne´re´ par
la ge´ome´trie des mini-structures a e´te´ programme´e. Un e´ventail de lois partant de
la plus ancienne (celle de Miner) a` de plus re´centes (celle modifie´e de Chaboche,
de Mesmacque) est disponible dans le logiciel. La validite´ de ces lois de´pend bien
e´videmment du mate´riau utilise´. La confrontation du logiciel est re´alise´e vis a` vis
de structures pre´-endommage´es ou initialement vierges de tout dommage puis ren-
force´es et soumises a` un chargement d’amplitude variable (se´quence a` deux niveaux).
Lors de cette e´tude, il est apparu que la loi d’endommagement caracte´risant le mieux
l’alliage d’aluminium 2024-T3 renforce´ par patchs composites est a priori la loi de
Mesmacque. Il faut eˆtre tout de meˆme prudent devant tout jugement de´finitif du
fait de la grande dispersion observe´e lors des essais.
L’influence du gradient de contrainte est importante et il est ne´cessaire d’en tenir
compte pour la pre´vision de dure´e de vie, notamment en vue de la validation des lois
d’endommagement par rapport aux re´sultats expe´rimentaux obtenus sur les mini-
structures. Par conse´quent, et afin de quantifier le plus justement possible l’effet du
gradient, il serait inte´ressant de mener une campagne expe´rimentale pour tracer la
courbe S-N en pre´sence d’un gradient de contrainte. Celle-ci permettrait de mieux
rendre compte de l’effet du gradient sur la tenue en fatigue de ce mate´riau.
Une autre perspective qui inte´resserait l’AIA est d’utiliser le logiciel de pre´vision de
dure´e de vie pour des pie`ces ae´ronautiques re´elles, comme la voilure.
De plus, il faudrait essayer de de´velopper de nouvelles lois ou d’adapter celles qui
existent pour l’aluminium. A la vue des re´sultats obtenus, il faudrait essayer d’aller
plus loin dans ce sens.
Durant ce chapitre, de nombreuses donne´es mate´riau ont e´te´ ne´cessaires dans le ca-
lage des lois d’endommagement et des crite`res multiaxiaux. Afin de pre´voir la dure´e
de vie re´elle des structures, ces donne´es mate´riau sont indispensables. L’analyse
de l’endommagement progressif du mate´riau en fatigue est un peu le fil conduc-
teur d’une de´marche de pre´vision de dure´e de vie. Aussi, pour mieux connaˆıtre le
mate´riau et son comportement a` la fatigue, des analyses utilisant la thermographie
infrarouge ont e´te´ conduites. Celles-ci sont pre´sente´es dans le chapitre suivant.
Chapitre 3
Analyse thermographique de
l’endommagement lors de la
fatigue oligocyclique de l’alliage
d’aluminium 2024-T3
3.1 Introduction
Les Alphajet sont susceptibles de connaˆıtre des cas de chargement e´leve´s ge´ne´rant
de la fatigue oligocyclique. Les donne´es e´tablies dans les deux parties pre´ce´dentes
ne´cessitent la connaissance pre´cise du comportement du mate´riau constitutif lors-
qu’il est soumis a` ce type de sollicitation. C’est dans cet objectif que s’inscrit cette
dernie`re partie.
Ce troisie`me chapitre porte sur l’analyse thermographique de l’endommagement en
fatigue oligocyclique de l’aluminium 2024-T3. La Figure 3.1.1 rappelle le contexte
du travail. Cette figure montre que les proprie´te´s du mate´riau en fatigue, comme
par exemple les courbes S-N, sont ne´cessaires comme donne´es d’entre´e du logiciel
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post-processeur du code de calculs par e´lements finis. La thermographie infrarouge
a ici pour but de donner un e´clairage sur les phe´nome`nes, tels que la plasticite´, le
dommage initial subi par les e´prouvettes, les effets de structure..., apparaissant sur
les e´prouvettes en alliage d’aluminium.
Fig. 3.1.1 – Architecture du travail expe´rimental de the`se.
La thermographie IR est de plus en plus utilise´e en me´canique des mate´riaux comme
’mode d’observation’ non destructif, en temps re´el et sans contact. Elle permet de
mesurer la tempe´rature a` la surface d’une pie`ce. Il y a une vingtaine d’anne´es, des
e´tudes de thermographie en fatigue ont de´bute´. Elles concernaient principalement le
domaine de la propagation de fissure mais assez peu celui de l’amorc¸age. Le contexte
de cette the`se s’inscrit dans le domaine de la fatigue oligocyclique. Ce chapitre
a principalement pour but de pre´senter des phe´nome`nes observe´s lors d’un essai de
fatigue a` faible dure´e de vie (LCF). Travaillant dans le domaine oligocyclique, la li-
mite e´lastique est de´passe´e, ce qui conduit a` la pre´sence de plasticite´ lors des essais
de fatigue. Un des objectifs de ce chapitre consiste a` voir si l’endommagement 1
plastique joue un roˆle sur la durabilite´ de l’e´prouvette.
Dans un premier temps (paragraphe 3.2), quelques e´tudes sur l’utilisation de la
thermographie IR en fatigue seront pre´sente´es afin de cerner les applications, les
avantages et les limites des techniques IR existantes. La thermographie infrarouge
est classiquement employe´e pour caracte´riser le comportement en fatigue des aciers
(c’est-a`-dire e´valuer la re´sistance a` la fatigue pour un nombre donne´ de cycles)
[FGLR02, LR00, CCS05] et notamment pour de´terminer rapidement la limite de
fatigue σD. Cette technique offre un gain de temps important par rapport a` des
essais classiques. Dans un deuxie`me temps (paragraphes 3.3 et 3.4), seront de´crits
le cadre thermodynamique et notamment la de´termination de l’e´quation de la cha-
leur ainsi que le dispositif thermographique. Dans un troisie`me temps (paragraphe
3.5), des essais pre´liminaires, la mise en place expe´rimentale des essais ainsi que la
de´termination des constantes ne´cessaires a` l’analyse seront de´taille´s.
Il y a quelques anne´es, une analyse e´nerge´tique a e´te´ de´veloppe´e afin de conside´rer
les sources de chaleur comme un indicateur de fatigue ([MCDG04, BCMG04]). La
de´termination des sources de chaleur ne´cessite l’utilisation d’un post-traitement des
mesures de tempe´rature. Dans un quatrie`me temps (paragraphe 3.6), afin d’exploi-
ter les mesures expe´rimentales, le traitement du signal utilise´ pour cette e´tude sera
pre´sente´. Les sources de chaleur contiennent des informations sur les phe´nome`nes
re´versibles et irre´versibles. C’est pourquoi elles sont inte´ressantes a` calculer pour
connaˆıtre l’e´tat d’endommagement par fatigue de la pie`ce. Leur e´valuation ne´cessite
de traiter l’e´quation de la chaleur. Il est donc important d’utiliser une me´thode
de filtrage ade´quate. Une discussion sur l’analyse des re´sultats expe´rimentaux (pa-
ragraphes 3.7 et 3.8) est ensuite conduite. Cette analyse montre des e´nergies tre`s
1Remarque de vocabulaire : l’endommagement ici caracte´rise tout changement des proprie´te´s me´caniques du
mate´riau. On ne se limitera pas, par conse´quent, a` l’endommagement par fatigue.
e´leve´es au de´but de l’essai caracte´risant un phe´nome`ne de plasticite´. Un lien entre
ces sources de chaleur et la dispersion observe´e en fatigue oligocyclique sera propose´.
Finalement, dans le paragraphe 3.9) sera conduite une e´tude des diffe´rents harmo-
niques des champs de tempe´ratures a` mi-dure´e de vie des essais de fatigue a` 104
cycles.
3.2 La thermographie IR pour l’e´tude du comportement en
fatigue des mate´riaux
Introduction L’objectif de ce paragraphe est de pre´senter diffe´rentes approches de
la thermographie infrarouge applique´e a` la fatigue des mate´riaux. Il existe, en ef-
fet, des e´tudes tre`s varie´es utilisant cette technique expe´rimentale. Le but est ici de
fournir quelques e´le´ments sur ces diffe´rentes applications. Si le lecteur souhaite avoir
plus de de´tails, il pourra consulter les re´fe´rences fournies dans chaque paragraphe.
Evolution de la tempe´rature lors d’un essai de fatigue et de´termination rapide de la
limite de fatigue Les toutes premie`res e´tudes [CGR89] faites en fatigue montrent
que l’e´volution de la tempe´rature moyenne se de´compose en trois phases (voir Fi-
gure 3.2.1) : lors de la phase I, la tempe´rature moyenne augmente, lors de la phase II,
elle reste constante et lors de la phase III, elle augmente rapidement jusqu’a` rupture
de l’e´prouvette [CCS05].
Depuis environ vingt ans, la thermographie infrarouge est utilise´e comme une strate´-
gie alternative pour e´valuer la limite de fatigue σD (lorsque celle-ci existe, ce qui est
le cas pour les aciers notamment). Au de´but, la thermographie a e´te´ employe´e pour
de´finir le comportement en fatigue des aciers [LS89, Luo95, Luo98b, DAKG04].
Luong et al. [LD92, Luo98a] et La Rosa [CLOR86, LR00] ont notamment propose´
Fig. 3.2.1 – Evolution classique de la tempe´rature moyenne lors d’un essai de fatigue [CCS05].
une me´thode pour de´terminer rapidement cette grandeur en reportant sur un graphe
la tempe´rature maximum durant la phase II en fonction de la contrainte applique´e
(voir Figure 3.2.1). La tempe´rature augmente conside´rablement a` partir de la limite
de fatigue σD. Sur la Figure 3.2.2, une rupture brutale de la pente de la tempe´rature
en fonction des contraintes est observe´e. Il a e´te´ constate´ que cela correspondait a`
la limite de fatigue σD. Des re´sultats comparables sont obtenus en utilisant la pente
de la tempe´rature en fonction des contraintes lors de la phase I.
Thermoe´lasticite´ Des techniques de´veloppe´es en thermographie ont e´te´ mises au
point afin d’estimer le champ de contraintes en thermoe´lasticite´ [LR00, DYP04,
BCMG04], si les fre´quences de chargement sont suffisamment e´leve´es, permettant
ainsi de supposer une e´volution locale adiabatique. Dans ce cas, la fre´quence me´cani-
que n’a pas d’influence sur l’amplitude de l’oscillation de la tempe´rature ∆T (Equa-
tion 3.2.1). L’e´quation 3.2.1 re´git la relation entre l’amplitude de la tempe´rature et
celle de la trace des contraintes.
Fig. 3.2.2 – Tempe´rature durant la phase II en fonction de la contrainte applique´e pour un acier
C 30. De´termination de σD lors de la rupture de pente [LR00].
∆σ =
αT0
ρC
∆T (3.2.1)
ou` α, ρ, C et T0 sont respectivement le coefficient de dilatation thermique, la densite´
volumique, la chaleur spe´cifique et la tempe´rature moyenne.
Domaine de la fissuration A partir des anne´es 1990, de nouvelles e´tudes ont e´te´
conduites sur les aciers, notamment dans le domaine de la fissuration. Palin-Luc et
al. [PPS+04] et Luong [Luo95] ont travaille´ sur l’amorc¸age de la fissure par fatigue.
Palin-Luc et al. ont montre´ que l’e´cart-type spatial du champ de tempe´ratures per-
met de de´terminer la localisation du dommage par fatigue, l’amorc¸age de la fissure
par fatigue ainsi que sa propagation. Luong et al. ont de´tecte´ la fissure par fatigue
graˆce a` la de´formation plastique qui a lieu lors de l’amorc¸age de la fissure (zone ou`
la tempe´rature est la plus e´leve´e). Dans le meˆme domaine, Diaz et al. [DAKG04]
ont e´value´ le facteur d’intensite´ de contrainte de la fissure en utilisant une analyse
des contraintes graˆce a` la thermoe´lasticite´.
Influence de la fre´quence Des e´tudes en fatigue ont e´galement e´te´ mene´es dans le
domaine fre´quentiel. De tre`s grandes fre´quences (de l’ordre de 1 000 Hz) ont e´te´
conside´re´es. Liaw et al. [LWJ+00] ont ainsi montre´ que les tre`s grandes fre´quences
de chargement ont une influence sur l’e´le´vation de la tempe´rature, contrairement aux
fre´quences de chargement ’normales’ qui, elles, n’ont pas d’influence (cf. Thermoe´lasti-
cite´). En effet, l’e´le´vation de la tempe´rature est tre`s importante pour de tre`s grandes
fre´quences de chargement. Ce phe´nome`ne conduit a` des dure´es de vie de l’e´chantillon
beaucoup plus faibles.
Dommage ’cumulatif ’ En 2002, Risitano et al. [FGLR02] ont repris la me´thode
de de´termination rapide de la limite de fatigue et l’ont e´tendue a` des niveaux de
contraintes supe´rieures en de´veloppant une approche base´e sur une notion de ’dom-
mage cumulatif’. Ceci a e´te´ re´alise´ sur des aciers. Cette me´thodologie donne toute la
courbe S-N a` partir de conside´rations e´nerge´tiques sur la dure´e de vie re´siduelle. Des
essais ont e´te´ lance´s pour de´terminer le lien entre la quantite´ de chaleur dissipe´e et
la limite de fatigue. Les premiers re´sultats montrent une corre´lation entre l’e´nergie
de´gage´e par unite´ de volume et la re´sistance a` la fatigue du mate´riau teste´. Les
auteurs ont propose´ une me´thode rapide base´e sur cette the´orie pour de´terminer
toute la courbe S-N. Cependant, cette me´thode ne semble pas clairement et facile-
ment transposable a` d’autres mate´riaux que l’acier et en tout cas pas a` la pre´sente
e´tude car l’existence d’une limite d’endurance pour l’aluminium est souvent remise
en question.
De´modulation synchrone Plus re´cemment, Krapez et al. [KP02] ont de´veloppe´
une approche base´e sur une de´modulation synchrone pour analyser les cartes de
tempe´ratures durant un chargement cyclique sur des e´prouvettes en acier et en alu-
minium soumises a` de bas niveaux de contraintes en fatigue (HCF). Les auteurs
conside`rent les deux premiers harmoniques du signal infrarouge. L’amplitude de la
tempe´rature de chaque harmonique est trace´e en fonction de la contrainte applique´e
lors de l’essai de fatigue. A la fre´quence de chargement (premier harmonique), une
rupture brutale de pente de la tempe´rature apparaˆıt pour des contraintes proches
de la limite de fatigue lorsque celle-ci existe (voir Figure 3.2.3).
En ce qui concerne l’e´tude du dommage, Krapez et al. ont e´tendu cette proce´dure
a` la fre´quence du signal e´gale a` deux fois celle du chargement. La principale conclu-
sion pour les aciers est que les tempe´ratures obtenues a` partir des deux harmoniques
permettent d’obtenir la limite de fatigue. Pour l’aluminium, les conclusions ne sont
pas aussi e´videntes notamment parce que la limite de fatigue n’existe pas. Il n’existe
pas de tangente horizontale sur la courbe S-N comme pour les aciers (les re´sultats
pre´sente´s dans le chapitre 1 montrent une tangente horizontale car ils ont e´te´ trace´s
selon le mode`le de Bastenaire qui impose une tangente horizontale. Ceci vient du
fait qu’initialement ce mode`le a e´te´ cre´e´ pour traiter des re´sultats d’essais re´alise´s
sur des aciers). Cependant, l’analyse du premier harmonique semble permettre de
de´tecter la limite de fatigue a` 107 cycles environ. En revanche, aucune conclusion ne
peut eˆtre e´mise a` partir du second harmonique.
Approche e´nerge´tique Depuis une vingtaine d’anne´es, Chrysochoos et al. [CMM+89,
CL01] ont de´veloppe´ une approche base´e sur l’utilisation de l’e´quation de la chaleur.
Fig. 3.2.3 – Evolution de la tempe´rature pour l’alliage d’aluminium 2024-T3 en fonction des
contraintes applique´es pour a) la fre´quence de chargement et b) le second harmonique. Les limites
d’endurance a` 106 cycles et 105 cycles sont indique´es sur les figures par les lignes verticales continues
et en pointille´s [KP02].
L’ide´e consiste a` de´terminer les champs des sources de chaleur a` partir des champs
de tempe´ratures. La tempe´rature elle-meˆme peut bien suˆr eˆtre conside´re´e comme un
indicateur utile mais en pratique ceci reste difficile car l’analyse ne tient pas compte
des e´changes externes avec l’exte´rieur (mors et air ambiant) et de la diffusion de la
chaleur dans l’e´prouvette meˆme. Plus re´cemment, cette approche a e´te´ e´tendue a` la
fatigue des aciers et des aluminiums soumis a` des bas niveaux de contrainte (HCF).
Pour l’aluminium, une approche globale (’0D’) a e´te´ re´alise´e pour de´terminer les
sources de chaleur (suppose´es eˆtre la somme des sources thermoe´lastiques sthe et
de dissipation me´canique d1). Il a e´te´ mis en e´vidence que l’amplitude des sources
thermoe´lastiques ∆sthe en fonction de l’amplitude des contraintes augmente de fac¸on
presque line´aire (voir Figure 3.2.4). La dissipation me´canique d1 est plus difficile a`
e´valuer a` cause de sa tre`s faible valeur (voir Figure 3.2.5). Elle est environ 1 000
fois plus petite que l’amplitude des sources thermoe´lastiques ∆sthe. Cette e´tude a
e´te´ e´tendue a` des approches uni- et bi-dimensionnelles (’1D’ et ’2D’ respectivement)
[MCDG04].
Fig. 3.2.4 – Ecart progressif de ∆sthe / ρC a` une fre´quence de chargement de 1 Hz pour l’alliage
d’aluminium 2024-T3 [MCDG04].
Conclusion Les principales e´tudes trouve´es dans la litte´rature concernant la fatigue
base´e sur la thermographie IR sont consacre´es aux aciers. Aucun travail n’est re´alise´
a` notre connaissance sur de l’aluminium sollicite´ dans le domaine LCF. Le but de
cette e´tude est d’analyser l’e´volution de la tempe´rature de´gage´e par les e´prouvettes
en aluminium soumises a` de hauts niveaux de contraintes durant un essai de
fatigue LCF. Cette e´tude s’inscrit, comme il a de´ja` e´te´ dit pre´ce´demment, dans le
cadre de la maintenance, re´alise´e par la DGA, de structures ae´ronautiques.
3.3 Cadre thermodynamique d’interpre´tation
Le cadre utilise´ pour interpre´ter les phe´nome`nes expe´rimentaux est la Thermody-
namique des Processus Irre´versibles [GNS83], en utilisant l’axiome de l’e´tat
Fig. 3.2.5 – Comparaison des estimations thermiques et me´caniques de d1 / ρC pour l’alliage
d’aluminium 2024-T3 [MCDG04].
local qui postule que chaque e´le´ment de volume est a` l’e´quilibre et qu’il est de´fini
par un certain nombre de variables d’e´tat.
La fatigue est ici conside´re´e comme un processus dissipatif quasi-statique [GNS83].
Ainsi, les variables d’e´tat sont les suivantes :
- la tempe´rature absolue T,
- le tenseur line´arise´ des de´formations ²,
- les variables internes α1,...., αn de´crivant un e´tat de la microstructure (plasticite´,
endommagement...).
3.3.1 Premier principe
Le premier principe de la thermodynamique exprime la conservation de l’e´nergie
d’un syste`me. Il traduit la possibilite´ de transformer de l’e´nergie me´canique en cha-
leur et inversement.
Pour un volume V de frontie`re δV , il s’e´crit :
d
dt
(E +K) = Pext +Q (3.3.1)
ou` :
E : e´nergie interne avec E =
∫
V
ρedV , e e´tant l’e´nergie interne spe´cifique par unite´
de volume et ρ la masse volumique,
K : e´nergie cine´tique avec K =
∫
V
ρ~v.~vdV , ~v e´tant la vitesse,
Pext : puissance des efforts exte´rieurs. D’apre`s le the´ore`me de l’e´nergie cine´tique, il
vient que : dK
dt
= Pext+Pint avec Pint =
∫
V
w˙idV et w˙i puissance des efforts inte´rieurs
par unite´ de volume telle que w˙i = σ : ²˙.
Q : taux de chaleur rec¸u par le syste`me avec Q =
∫
V
rdV − ∫
δV
~q.~ndS, r e´tant la
densite´ volumique de chaleur d’origine exte´rieure (rayonnement), ~q le flux de chaleur
et ~n la normale exte´rieure a` δV en chaque point.
En utilisant le the´ore`me de la divergence, la forme locale de la conservation de
l’e´nergie s’e´crit :
ρ
de
dt
= r − div ~q − w˙i (3.3.2)
3.3.2 Second principe
Le second principe de la thermodynamique postule, quant a` lui, l’existence de l’en-
tropie et de la tempe´rature. Le taux de production d’entropie est toujours supe´rieur
ou e´gal au taux de chaleur rec¸u divise´ par la tempe´rature. Il s’e´crit suivant l’e´quation
3.3.3.
dS
dt
≥
∫
V
r
T
dV −
∫
δV
~q.~n
T
dS (3.3.3)
avec S : entropie (S =
∫
V
ρsdV ).
En utilisant le the´ore`me de la divergence, la forme locale du second principe est
alors obtenue :
ρ
ds
dt
− r
T
− div ~q
T
≥ 0 (3.3.4)
Un nouveau potentiel, l’e´nergie libre spe´cifique ψ, est de´fini par l’e´quation 3.3.5.
ψ = e− Ts (3.3.5)
Il ve´rifie les deux lois d’e´tat suivantes (Equation 3.3.6).

σrev = ρ ∂ψ
∂²e
s = −∂ψ
∂T
(3.3.6)
ou` σrev et ²e sont respectivement la contrainte re´versible et la de´formation e´lastique.
L’ine´galite´ de Clausius Duhem (Equation 3.3.7) s’obtient en introduisant cette va-
riable dans l’e´quation 3.3.4.
w˙i − ρ(ψ˙ + sT˙ )− ~q .
~grad T
T
≥ 0 (3.3.7)
Elle s’e´crit ge´ne´ralement sous une forme condense´e (Equation 3.3.8) faisant ap-
paraˆıtre deux quantite´s d1 et d2.
d1 + d2 ≥ 0 (3.3.8)
avec :
d1 : dissipation intrinse`que (ou me´canique) ou` d1 = w˙i−ρ(ψ˙+ sT˙ ). C’est une partie
de la puissance de de´formation ane´lastique, qui est perdue sous forme de chaleur.
Elle est lie´e a` l’endommagement duˆ, par exemple, a` la fatigue ou a` la plasticite´.
d2 : dissipation thermique ou` d2 = −~q. ~grad TT .
3.3.3 Equation de la chaleur
L’e´quation de conservation de l’e´nergie d’apre`s le 1er principe de la thermodyna-
mique s’e´crit suivant l’e´quation 3.3.2. En remplac¸ant e par ψ + Ts et s par −∂ψ
∂T
,
l’e´quation locale du 1er principe de la thermodynamique peut s’exprimer selon
l’e´quation 3.3.9.
ρ
de
dt
= ρ
∂ψ
∂αj
α˙j − ρ
(
T
∂2ψ
∂T 2
T˙ + T
∂2ψ
∂αj∂T
α˙j
)
= r − div ~q − w˙i (3.3.9)
En introduisant les de´finitions 3.3.10 de la chaleur spe´cifique C (que l’on suppose
constante pour des variations de tempe´rature mode´re´es) et de la loi de Fourier res-
pectivement, l’e´quation de la chaleur est obtenue (voir Equation 3.3.11).

C = T ∂s
∂T
~q = −k ~grad T
(3.3.10)
ρCT˙ − div(k ~grad T )− r = d1 + ρT ∂
2ψ
∂T∂²
: ²˙+ ρT
∂2ψ
∂T∂αi
α˙i (3.3.11)
avec :
C : chaleur spe´cifique (en J.kg1.oC−1),
k : tenseur de conductivite´ (d’ordre 2) (en W.m−1.K−1).
L’e´quation de la chaleur fait apparaˆıtre :
- les couplages entre la tempe´rature et les autres variables d’e´tats (couplage ther-
mome´canique) :
ρT ∂
2ψ
∂T∂²
: ²˙ correspond au couplage entre T et ², appele´ couplage isentropique
ou encore couplage ’thermoe´lastique’. Ceci traduit le fait qu’un mate´riau sol-
licite´ en re´gime e´lastique se re´chauffe lorsque σ˙ < 0 et se refroidit lorsque σ˙ > 0,
ρT ∂
2ψ
∂T∂αi
α˙i correspond aux autres couplages possibles entre T et αi,
- la dissipation me´canique d1,
- le taux d’absorption de chaleur ρCT˙ et la conduction −div (k ~grad T ).
L’e´valuation des termes de l’e´quation de la chaleur est base´e sur quelques hypothe`ses
telles que :
- la variation de tempe´rature induite par les me´canismes de fatigue et mesure´e
expe´rimentalement avec une came´ra IR est tre`s petite pour avoir une influence sur
l’e´tat de la microstructure (les parame`tres ’mate´riau’ restent donc constants),
- les termes de couplage entre T et αj sont ne´gligeables,
- le mate´riau est isotrope, par conse´quent k est un scalaire.
Sous ces hypothe`ses, l’e´quation de la chaleur s’e´crit de la fac¸on suivante :
ρC
∂T
∂t
− k∆T − r = d1 + sthe = st (3.3.12)
avec st : source de chaleur totale.
ou` :
sthe = ρT
∂2ψ
∂T∂²
= −αT ∂(Trace σ)
∂t
(3.3.13)
3.3.4 Champ de tempe´ratures de re´fe´rence
L’objectif est de travailler sur des variations de tempe´rature afin de pouvoir calculer
les sources de chaleur.
Les variations de tempe´ratures sont conside´re´es par rapport a` un champ de tempe´-
ratures de re´fe´rence Tref . Une attention particulie`re est attribue´e a` ce champ Tref ,
qui doit eˆtre obtenu pour un e´tat ou` l’e´prouvette ne produit pas de source de chaleur
s. Dans ce cas, l’e´volution de la tempe´rature est re´gie par l’e´quation suivante :
ρC
∂Tref
∂t
− k∆Tref − r = 0 (3.3.14)
En faisant l’hypothe`se que la chaleur externe r ne de´pend pas du temps et que les co-
efficients k, ρ et C restent constants tout au long de l’essai de fatigue, en conside´rant
la variation de tempe´rature (voir Equation 3.3.15) et en soustrayant les e´quations
3.3.12 et 3.3.14, l’e´quation de la chaleur s’e´crit alors sous la forme pre´sente´e par
l’e´quation 3.3.16.
θ = T − Tref (3.3.15)
ρC
∂θ
∂t
− k∆θ = d1 + sthe (3.3.16)
3.3.5 Equation de la chaleur en 2D
Il est cependant montre´ que la de´termination des sources de chaleur dans toute
la pie`ce est difficilement re´alisable en ayant uniquement des informations sur le
champ des tempe´ratures en surface [MCDG04]. Avec des e´prouvettes de forme plane
(de´crites lors du premier chapitre et re´pondant a` la norme ISO 1099 [AFN93]), cette
e´quation peut eˆtre inte´gre´e dans l’e´paisseur en faisant l’hypothe`se qu’il y a peu de
variation de tempe´rature dans l’e´paisseur de la toˆle [MCDG04]. En tenant compte
des tempe´ratures de re´fe´rence et exte´rieure, l’e´quation de la chaleur 2D est alors
obtenue (Equation 3.3.17).
ρC
(
∂θ
∂t
+
θ + Tref − Text
τ 2Dth
)
− k
(
∂2θ
∂x2
+
∂2θ
∂y2
)
= st (3.3.17)
avec τ 2Dth : constante de temps caracte´risant les e´changes de chaleur entre la pie`ce et
l’air (convection et radiation) et Text : tempe´rature exte´rieure.
3.4 Dispositifs expe´rimentaux
3.4.1 Rappels sur le rayonnement thermique
Nature du rayonnement thermique
Tout objet e´met un rayonnement e´lectromagne´tique [Lou99]. Le rayonnement
thermique est une e´mission d’ondes e´lectromagne´tiques caracte´rise´e par des lon-
gueurs d’ondes comprises entre 0, 3 et 1000 µm. Le spectre de l’infrarouge occupe
la plage [0, 75 ; 1000 µm].
Le rayonnement mesurable par observation d’un corps dont la tempe´rature est T0
re´sulte de la superposition de quatre phe´nome`nes (voir Figure 3.4.1) :
- l’objet a` tempe´rature T0 e´met son propre rayonnement,
- le corps re´fle´chit une partie de l’e´nergie rayonne´e par le milieu ambiant,
- si le corps est partiellement transparent, il transmet une partie du rayonnement
e´mis par le fond,
- s’y ajoute finalement une absorption du rayonnement lors de la traverse´e de l’at-
mosphe`re entre l’objet et la came´ra.
Les rayonnements re´fle´chis et e´mis par l’objet varient selon la nature de cet objet
d’ou` la ne´cessite´ de de´finir un corps e´talon, appele´ Corps Noir. Par de´finition, tout
rayonnement thermique atteignant un Corps Noir est comple`tement absorbe´ quelle
que soit la longueur d’onde et la direction d’observation. Il est e´galement conside´re´
comme un ’e´metteur parfait’, a` toutes tempe´ratures de manie`re isotrope et quelle
que soit la longueur d’onde. Il a une e´missivite´ ² e´gale a` 1 [Lou99].
Emissivite´
L’e´missivite´ joue un roˆle primordial dans la thermographie car la came´ra mesure
le rayonnement re´sultant des quatre phe´nome`nes de´crits plus haut. Avec les Corps
Fig. 3.4.1 – Bilan du rayonnement rec¸u par la came´ra (Wobj : e´nergie e´mise par l’objet, Wamb :
e´nergie re´fle´chie par l’objet, τ : fraction de l’e´nergie qui traverse l’atmosphe`re).
Noirs, le rayonnement mesure´ provient pratiquement de leur e´mission propre. C’est
pour cela que les e´prouvettes utilise´es, lors des essais en thermographie IR, sont
pre´alablement nettoye´es, de´graisse´es puis recouvertes de peinture noire et mate a`
forte e´missivite´. L’e´prouvette sera ainsi conside´re´e comme un Corps Noir, dans la
mesure ou` la re´flexion IR sur la peinture est ne´glige´e.
3.4.2 Dispositif thermographique infrarouge
Le dispositif expe´rimental est compose´ de la machine de fatigue MTS, d’une came´ra
infrarouge CEDIP JADE MWIR ayant un plan focal constitue´ de 320 x 240 pixels
et une re´solution thermique d’environ 20 mK, et d’un ordinateur PC permettant de
piloter la came´ra et de re´aliser les enregistrements (lancer l’enregistrement d’un film
et/ou d’une image a` un temps donne´) graˆce au logiciel CIRRUS (voir Figure 3.4.2).
Fig. 3.4.2 – Dispositif expe´rimental.
Avant de pre´senter les essais re´alise´s, une pre´sentation de certaines caracte´ristiques
de la came´ra infrarouge utilise´e est faite.
De´tecteurs
La matrice de la came´ra est constitue´e d’une multitude de de´tecteurs. Ceci permet
des cadences d’images extreˆmement e´leve´es par rapport aux anciennes ge´ne´rations
de came´ras. Les de´tecteurs sont inde´pendants les uns des autres. Chaque e´le´ment
du de´tecteur renvoie une mesure correspondant a` un point (ou pixel) de l’image
produite. La contrepartie est une disparite´ des caracte´ristiques des de´tecteurs qui
viennent affecter la qualite´ de l’image. En effet, la mesure est moins homoge`ne
qu’avec un seul capteur (ancienne ge´ne´ration de came´ras). Ainsi, il est ne´cessaire
d’uniformiser l’image graˆce a` une table de ’NUC’ (Correction de Non Uniformite´)
donne´e par le constructeur. Chaque capteur a sa propre courbe d’e´talonnage c’est-
a`-dire son gain et son ’offset’ propres. Expe´rimentalement, seul l’offset sera modifie´
apre`s l’allumage de la came´ra. Le rendu de l’image sera meilleur et la mesure ne
sera en aucun cas affecte´e (du fait de l’utilisation de variations de tempe´rature cf.
Eq. 3.3.15).
Etalonnage
La came´ra peut eˆtre conside´re´e comme un appareil a` compter les photons. Selon la
quantite´ rec¸ue de photons, elle renvoie une tension e´lectrique (en volts) exprime´e
en valeur nume´rique (DL). La conversion des valeurs nume´riques renvoye´es par la
came´ra en tempe´rature se fait graˆce a` une fonction de transfert non line´aire qui est
inspire´e de la loi de Planck (Equation 3.4.1). Le roˆle de l’e´talonnage est de de´finir
cette fonction de transfert expe´rimentale.
S =
R
e
B
T − F
(3.4.1)
avec :
S : signal e´lectrique mesure´ par le capteur de la came´ra IR,
T : tempe´rature du corps observe´,
R, B, F : coefficients d’e´talonnage donne´s par le constructeur de la came´ra.
Le flux de photons rec¸us par la came´ra de´pend du trajet optique et du temps
d’inte´gration (temps d’acquisition du capteur).
En infrarouge, l’e´talon de tempe´rature constituant une re´fe´rence valide´e est un Corps
Noir. L’e´talonnage de la came´ra, qui se fait a` partir de cet e´talon, est une ope´ration
de me´trologie faite par le constructeur. En effet, des courbes d’e´talonnage pour
diverses valeurs d’ouverture des capteurs, sont implante´es dans le logiciel. Cet e´talon-
nage doit eˆtre re´vise´ re´gulie`rement afin de remettre a` jour les courbes. La came´ra
IR posse´de´e par le laboratoire ayant e´te´ achete´e en Janvier 2005, elle a commence´ a`
eˆtre utilise´e a` partir de Mars 2005 pour ces travaux de recherche. Par conse´quent,
toutes les courbes furent conside´re´es a` jour lors des essais pre´sente´s dans ce travail.
3.5 Etudes pre´liminaires
Avant de commencer la se´rie d’essais pour e´tudier l’endommagement en fatigue, des
questions sur l’utilisation et l’environnement de la came´ra IR se sont pose´es. Le
but de ce chapitre est donc de pre´senter les essais pre´liminaires qui ont pre´ce´de´ la
re´alisation des mesures en fatigue.
3.5.1 Mesures de champs homoge`nes
Re´solution thermique (bruit)
La re´solution thermique annonce´e par le constructeur est de 20 mK dans la
gamme [50C ; 500C]. La re´solution thermique a e´te´ de´termine´e expe´rimentalement
avant de lancer les essais de fatigue. Ne disposant pas de Corps Noir, une plaque
a e´te´ peinte en noir de fac¸on homoge`ne afin d’avoir une e´missivite´ proche de 1. De
plus, cette plaque a e´te´ pose´e sur des plots en polystyre`ne pour limiter la conduction
avec son environnement. La tempe´rature au sein de l’e´chantillon est homoge`ne. Avec
la came´ra, un film de 5 s a e´te´ enregistre´ a` 200C. La taille de la zone conside´re´e est
de 9 x 7 pixels. Apre`s traitement du film enregistre´ par la came´ra, l’histogramme
3.5.1 est obtenu. L’e´cart-type donnant la re´solution thermique est de 0, 0270C. Lors-
qu’une moyenne sur plusieurs zones et plusieurs pixels est faite, l’e´cart-type donne´
par le fournisseur est pratiquement confirme´.
Fig. 3.5.1 – Histogramme donnant la distribution de la tempe´rature.
Variation spatiale
Une autre analyse a e´te´ re´alise´e a` partir de l’essai pre´ce´dent. Elle consiste a` regarder
la variation spatiale du champ sur la plaque teste´e. Cette re´partition devrait eˆtre
parfaitement homoge`ne. Or la Figure 3.5.2 montre clairement la pre´sence d’un ’ha-
lo’. Ce ’halo’ est classiquement rencontre´ lors des mesures par IR. Ainsi, la solution
propose´e et mise en place afin d’e´liminer ce ’halo’ est de retrancher une image de
re´fe´rence de´finie juste avant le de´but de l’essai de fatigue (cf. section 3.3.4). Tra-
vailler en variation de tempe´ratures annule le proble`me de non homoge´ne´ite´.
3.5.2 Tempe´rature des mors
Toute perturbation exte´rieure de la tempe´rature est directement observe´e sur la me-
sure. La question de la tempe´rature des mors s’est donc pose´e. Deux phe´nome`nes
ont e´te´ observe´s. Le premier concerne l’e´le´vation de la tempe´rature des mors lors
d’un essai de fatigue et le second concerne la diffe´rence de tempe´rature entre les
Fig. 3.5.2 – Evolution de la tempe´rature lors d’un essai de fatigue.
mors infe´rieur et supe´rieur.
Lors de l’essai de fatigue, la tempe´rature des mors augmente. Cependant la tempe´ra-
ture n’e´volue pas rapidement. En effet, au de´but de l’essai, une augmentation moyen-
ne de 0, 750C est faite en 1 200 s (voir Figure 3.5.3). Or, par la suite, on verra que
l’on filme au maximum 60 s d’essai. Donc ceci ne devrait pas interfe´rer dans l’ana-
lyse des re´sultats. Cependant, afin de prendre le plus de pre´cautions possibles, il sera
conside´re´ que l’e´volution de la tempe´rature n’est pas la donne´e la plus pertinente,
comme Chrysochoos et al. l’ont d’ailleurs e´voque´ [MCDG04], a` cause des e´changes
thermiques avec l’environnement exte´rieur de l’e´prouvette (mors et tempe´rature am-
biante) et de la diffusion de la chaleur a` l’inte´rieur de l’e´prouvette elle-meˆme. Ainsi,
une approche spe´cifique base´e sur le calcul des sources de chaleur sera re´alise´e afin
de minimiser l’effet de ce phe´nome`ne.
L’huile du groupe de pression de la machine de fatigue alimente le ve´rin qui se situe
au-dessous des mors infe´rieurs. Par conse´quent, il y a une diffe´rence de tempe´rature
entre le mors infe´rieur et le mors supe´rieur (voir Figure 3.5.3). Cette diffe´rence reste
constante sur de tre`s courtes dure´es. Par conse´quent, en soustrayant une image de
re´fe´rence et en utilisant l’e´quation de la chaleur, ce proble`me disparaˆıt.
Fig. 3.5.3 – Evolution de la tempe´rature des mors supe´rieurs et infe´rieurs au cours d’un essai de
fatigue.
3.5.3 De´placement des points mate´riels
Les essais de fatigue sont re´alise´s dans le domaine LCF, c’est-a`-dire pour des contrain-
tes e´leve´es et par conse´quent pour de grands de´placements, tout au moins pour cer-
taines zones de l’e´prouvette. L’objectif est donc de re´aliser des essais visant a` trans-
later les champs de tempe´ratures stationnaires afin de de´placer les points mate´riel
comme lors d’un essai de fatigue. Le but est de voir si la tempe´rature apparente me-
sure´e pour chaque pixel e´volue a` cause du de´placement des points mate´riels auquel
cas il serait ne´cessaire de de´velopper un programme pour les recaler.
Le protocole expe´rimental pour re´aliser des essais de translation des champs de
tempe´ratures stationnaires est de placer une e´prouvette dans la machine de fatigue
et de ne la serrer que d’un coˆte´ puis d’imposer un de´placement. Comme les mors
dans lesquels l’e´prouvette est fixe´e sont chauds, il existe un gradient de tempe´rature
au sein de l’e´prouvette (variation de 0, 050C pour 52 pixels). Dans ce cas e´tudie´, le
de´placement impose´ est de 0, 44 mm ce qui, pour les conditions de mesure employe´es,
correspond a` un de´placement de 2 a` 3 pixels pour un point mate´riel. Une faible os-
cillation de la tempe´rature en fonction du temps est observe´e. Comme la came´ra IR
ne se de´place pas au cours de l’essai, cette oscillation ne devrait e´videmment pas
apparaˆıtre si les points mate´riels ne se de´plac¸aient pas. Cependant, la variation de la
tempe´rature d’un point mate´riel vaut environ 0, 00410C, ce qui n’est pas de´tectable
(NETD = 20 mK). Par conse´quent, le recalage des points n’est pas indispensable et
ne sera donc pas effectue´ lors des essais de fatigue.
3.5.4 De´termination de la constante de temps τ 2Dth
Lors de cette e´tude, la constante de temps caracte´risant les e´changes de chaleur
entre la pie`ce et l’air est conside´re´e constante a` la surface de l’e´prouvette.
Cette grandeur τ 2Dth est de´termine´e expe´rimentalement. L’e´prouvette est pose´e sur
des plots en polystyre`ne afin qu’aucune de ses faces ne soit entie`rement en contact
avec un objet provoquant une forte conduction de chaleur avec l’exte´rieur. Elle est
ensuite chauffe´e par un flux d’air chaud, de la fac¸on la plus homoge`ne possible
pendant environ 10 s. Le chauffage est stoppe´ et la tempe´rature de l’e´prouvette
est alors mesure´e avec la came´ra infrarouge durant la phase de refroidissement :
la tempe´rature de l’e´prouvette revient progressivement a` la tempe´rature ambiante.
Comme les sources de chaleur s produites par le mate´riau sont nulles durant cette
phase, τ 2Dth peut eˆtre de´termine´e simplement en re´solvant l’e´quation 3.3.17. Avec
cette me´thode, τ 2Dth ' 200 s est obtenue. Il est constate´ par ailleurs qu’il n’est pas
utile de caracte´riser pre´cise´ment τ 2Dth car le terme ρC
θ+T0−Text
τ2Dth
est ne´gligeable com-
pare´ aux autres termes comme par exemple ρC ∂θ
∂t
. Ceci sera de´taille´ dans la suite.
3.6 Me´thodes de filtrage
L’objectif de ce chapitre est de pre´senter le traitement du signal re´alise´. En effet,
le but e´tant d’estimer les sources de chaleur a` partir des champs de tempe´ratures
mesure´s a` la surface de l’e´prouvette, le proble`me du calcul des de´rive´es se pose
rapidement. Le calcul des sources de chaleur ne´cessite le calcul de de´rive´es a` la
fois temporelles et spatiales. Les champs expe´rimentaux de tempe´rature sont tou-
tefois bruite´s a` la fois spatialement et temporellement. La question du filtrage est
donc ine´vitable. Afin de pouvoir calculer correctement les sources de chaleur, il faut
re´duire au maximum le bruit des champs de tempe´rature mesure´s. Ce filtrage est
de´licat car il s’agit de n’enlever au signal que le bruit et non les informations qui
sont propres aux phe´nome`nes a` observer.
Chaque terme de la partie se trouvant a` gauche de l’e´quation 3.3.17 est filtre´
se´pare´ment et avec des parame`tres spe´cifiques. Il s’agit :
- du terme temporel ρC ∂θ
∂t
,
- du terme d’e´change radial ρC θ+T0−Text
τ2Dth
,
- du terme Laplacien traduisant la conduction spatiale −k( ∂2θ
∂x2
+ ∂
2θ
∂y2
).
Dans un premier temps, le filtrage utilise´ pour le terme temporel est e´voque´, puis
dans un deuxie`me temps une pre´sentation des me´thodes de filtrage teste´es pour le
calcul du Laplacien est propose´e et la me´thode de filtrage choisie dans ce travail
est finalement de´taille´e. Plusieurs me´thodes de filtrage peuvent eˆtre utilise´es. Ac-
tuellement, aucune ne fait partie ou n’a initie´ une norme a` respecter. Aussi, le but
est ici de pre´senter concre`tement le proce´de´ utilise´ lors du filtrage du Laplacien, ses
avantages et ses inconve´nients.
3.6.1 Filtrage du terme temporel
Le champ de tempe´ratures bruite´ est simplement lisse´ par un produit de convolution
2D re´alise´ avec une fonction intitule´e filter2 imple´mente´e sous Matlab (filtre passe
bas line´aire, re´el et gaussien). La taille de la feneˆtre de ce filtre est de 30 x 6 pixels.
Il peut paraˆıtre e´trange de filtrer spatialement le champ de tempe´ratures alors qu’il
doit eˆtre de´rive´ temporellement. Ceci vient du fait que la variation de tempe´rature
en fonction du temps est suffisamment grande, ainsi, des petites perturbations dues
au bruit ne viennent pas perturber fortement la valeur du terme temporel. Or, il
n’en est pas de meˆme quand on commence a` aborder le terme Laplacien. C’est pour-
quoi, afin d’avoir un champ initial de tempe´rature uniforme, un lissage par produit
de convolution est effectue´. Ensuite, le terme temporel est de´termine´ par diffe´rences
finies, lequel calcul par diffe´rences finies est re´alise´ en utilisant un sche´ma centre´.
Une simulation nume´rique montre que le terme d’e´change radial ρC( θ+T0−Text
τ2Dth
) est
ne´gligeable compare´ aux autres termes. Mais, pour eˆtre complet, il a tout de meˆme
e´te´ conside´re´ dans les calculs.
3.6.2 Me´thodes de filtrage teste´es pour le Laplacien
Une attention toute particulie`re a e´te´ porte´e au filtrage du terme contenant le Lapla-
cien. L’analyse a e´te´ re´alise´e sous Matlab. La Figure 3.6.1 montre la me´thodologie
adopte´e pour de´terminer si les me´thodes de filtrage sont correctes. Tout d’abord une
fonction initiale de re´fe´rence θ, similaire au champ de tempe´rature expe´rimental, est
choisie afin de calculer exactement le Laplacien ∆θ (calcul analytique). Ensuite, un
bruit re´el est ajoute´ a` θ. De cette fac¸on, la fonction initiale devient bruite´e, on la
note θb. Diffe´rentes me´thodes nume´riques sont ensuite applique´es a` cette fonction
afin de de´terminer le Laplacien et de comparer l’efficacite´ des diffe´rentes me´thodes
nume´riques pour filtrer la fonction bruite´e.
Fig. 3.6.1 – Validation de la me´thode de filtrage.
Me´thodes de filtrage
Quatre me´thodes de filtrage sont teste´es :
1. la premie`re me´thode consiste a` approximer sur le champ complet 2D la fonc-
tion θb(x, y) par moindres carre´s en utilisant un polynoˆme d’ordre nk en x et
d’ordre nh en y (voir Equation 3.6.1). Les degre´s nk et nh sont de´termine´s
par optimisation a` l’aide de fonctions dites fonctions ’objectifs’, qui seront
pre´sente´es ulte´rieurement. Il faut noter que le temps de calcul d’une telle
me´thode est relativement long car il n’existe pas de fonction pre´-programme´e
sous Matlab. Les calculs ont donc e´te´ lance´s en temps masque´.
θb(x, y) =
nh∑
h=0
nk∑
k=0
ahkx
kyh (3.6.1)
2. la deuxie`me me´thode consiste a` approximer la fonction θb(x, y) ligne par ligne
puis colonne par colonne avec des polynoˆmes d’ordre nk suivant les lignes et
d’ordre nh suivant les colonnes (voir Equation 3.6.2). Les degre´s nk et nh sont
e´galement de´termine´s par optimisation a` l’aide de fonctions ’objectifs’. Cette
me´thode est plus rapide que la premie`re car il existe une fonction imple´mente´e
sous Matlab (et appele´e polyfit).

θby(x) =
∑nk
k=0 akx
k
θbx(y) =
∑nh
h=0 ahy
h
(3.6.2)
3. la troisie`me me´thode consiste a` interpoler localement la fonction θb(x, y) par
diffe´rences finies sur trois points, horizontalement et verticalement. La
taille de la feneˆtre a` laquelle appartiennent les trois points est retenue pour
chaque pixel. L’e´cartement entre les points est optimise´ en conside´rant la conver-
gence de la courbure (voir Figure 3.6.2). Cette me´thode permet de de´terminer la
taille de la feneˆtre d’interpolation optimale. Il faut noter que cette optimisation
ne rime pas avec convergence efficace. En effet, dans tous les cas, la courbure
finit par converger car on e´carte les points. Le gros avantage de cette me´thode
est d’avoir une taille de feneˆtre qui varie pour chaque pixel. De plus, elle est
tre`s rapide en termes de temps de calculs car une de´rivation ’3 points’ est rapide.
Fig. 3.6.2 – Me´thode 3 : optimisation de la convergence de la courbure par diffe´rences finies.
4. la quatrie`me me´thode consiste a` lisser la fonction θb(x, y) parmoindres carre´s
avec une taille de feneˆtre fixe´e. Pour cette me´thode, la taille de la feneˆtre n’est
pas optimise´e car cette ope´ration prendrait trop de temps. Cette taille de feneˆtre
et les degre´s des polynoˆmes suivant les lignes et les colonnes sont de´termine´s a`
l’aide de fonctions ’objectifs’. L’avantage de cette me´thode est de lisser propre-
ment la fonction mais elle reste une me´thode longue en temps de calcul.
Fonctions ’objectifs’
Comme cela a e´te´ annonce´, des optimisations ont e´te´ effectue´es pour de´terminer,
par exemple, les degre´s des polynoˆmes donnant la meilleure approximation. Ces op-
timisations ont e´te´ re´alise´es graˆce a` des fonctions ’objectifs’.
Plusieurs fonctions ’objectifs’ ont e´te´ programme´es :
- la premie`re fonction ’objectif’ consiste a` minimiser la moyenne de la diffe´rence au
carre´ entre le Laplacien the´orique ∆θ(x, y) et le Laplacien calcule´ ∆θb(x, y), c’est-
a`-dire la quantite´ 1/n
∑
(∆θ −∆θb)2.
- la deuxie`me fonction ’objectif’ consiste a` minimiser le maximum de la diffe´rence
au carre´ entre le Laplacien the´orique ∆θ(x, y) et le Laplacien calcule´ ∆θb(x, y), donc
la quantite´ max((∆θ −∆θb)2).
- la troisie`me fonction ’objectif’ consiste a` classer graˆce a` un histogramme les
re´sultats suivant les valeurs de la diffe´rence au carre´ entre le Laplacien the´orique
∆θ(x, y) et le Laplacien calcule´ ∆θb(x, y), donc la quantite´ (∆θ−∆θb)2 (voir Figure
3.6.3). On conside`re alors les valeurs des diffe´rences obtenues pour 80%, 50% ou 30%
du nombre de pixels.
Fig. 3.6.3 – Histogramme donnant la re´partition de (∆θ −∆θb)2.
Tous les re´sultats obtenus avec ces diffe´rentes me´thodes ne sont pas de´taille´s ici. Tou-
tefois, l’oeil peut souvent servir d’indicateur pour savoir si la me´thode est adapte´e.
C’est la` toute la difficulte´ de ce genre d’e´tude car aujourd’hui il n’existe pas de re`gle
ni de solution optimale connue. Il reste donc des progre`s a` faire dans ce domaine.
Malgre´ cela, graˆce a` ces fonctions ’objectifs’, il a e´te´ possible de voir que les degre´s
des polynoˆmes ne devaient pas de´passer 2 en ge´ne´ral sinon des anomalies apparais-
saient du fait de l’interpolation polynoˆmiale (voir Figure 3.6.4). De meˆme les tailles
des feneˆtres d’interpolation ont e´te´ e´tablies a` l’aide de ces fonctions.
3.6.3 Me´thode de filtrage retenue
Ce travail d’investigation et de test a permis de se´lectionner une me´thode de filtrage.
Celle-ci est pre´sente´e sur la Figure 3.6.5. Cette me´thode est la combinaison de
Fig. 3.6.4 – Anomalies survenues avec la deuxie`me me´thode pour un polynoˆme de degre´ supe´rieur
a` 2.
la troisie`me et de la quatrie`me me´thodes analyse´es pre´ce´demment (me´thode par
diffe´rences finies et me´thode par moindres carre´s). Ceci permet de ne prendre en
compte que les avantages des deux me´thodes, a` savoir une taille de feneˆtre variable
pour chaque pixel avec un temps de calcul faible et une bonne approximation du
Laplacien par moindres carre´s. Ainsi, une approximation du Laplacien par un po-
lynoˆme passant par trois points (troisie`me me´thode de´crite pre´ce´demment) est tout
d’abord re´alise´e, puis elle est suivie par une double de´rivation (calcul de la cour-
bure). Le programme teste automatiquement plusieurs distances entre trois points
et le processus est stoppe´ quand la variation relative du Laplacien entre deux in-
terpolations successives est infe´rieure a` 1 %. La taille de la feneˆtre d’approximation
varie donc pour chaque pixel : le fait de ne pas imposer une taille de feneˆtre constante
engendre une grande flexibilite´ dans la me´thode. Puis, une approximation de la fonc-
tion bruite´e par la me´thode des moindres carre´s est re´alise´e en utilisant la fonction
polyfit existant sous Matlab. Le lissage est donc re´alise´ avec un polynoˆme 1D ligne
par ligne puis colonne par colonne. L’e´tape pre´ce´dente donne la taille de la feneˆtre
a` utiliser. L’approximation obtenue apre`s l’application de la me´thode des moindres
carre´s est utilise´e pour calculer la valeur du Laplacien. La Figure 3.6.6 montre un
re´sultat issu de cette me´thode : une bonne approximation du terme Laplacien est
obtenu, excepte´ sur quelques zones qui ont ne´cessite´ un nombre important de pixels.
Ces points devraient eˆtre enleve´s ou mis a` ze´ro lors de la de´termination du Laplacien
mais cette ope´ration est de´licate. Par conse´quent, il a e´te´ de´cide´ de garder ces points
’de´fectueux’.
Fig. 3.6.5 – Organigramme de la me´thode de filtrage.
Fig. 3.6.6 – Cartes du nombre de pixels requis, du Laplacien calcule´ ∆θb et du Laplacien the´orique
∆θ.
3.7 Protocole expe´rimental
3.7.1 Ge´ome´tries des e´prouvettes
Deux ge´ome´tries diffe´rentes ont e´te´ se´lectionne´es pour les essais observe´s en ther-
mographie infrarouge. Les e´prouvettes A ont une section non-uniforme alors que
les e´prouvettes D ont une section uniforme (voir Figure 3.7.1). Cependant, dans les
deux cas, les e´prouvettes ont e´te´ soumises au meˆme type d’usinage, a` savoir une
de´coupe au jet d’eau puis un fraisage de finition, afin de pre´senter des bords de
de´coupe aussi ’propres’ que possibles.
Six e´prouvettes de chaque cate´gorie sont teste´es. La ge´ome´trie des e´prouvettes A
respectent la norme ISO 1099 [AFN93]. Ainsi, les re´sultats obtenus avec ce type
de ge´ome´trie peuvent eˆtre conside´re´s comme une re´fe´rence. Les e´prouvettes D ont
e´te´ re´alise´es et teste´es afin de distinguer les proprie´te´s intrinse`ques du mate´riau
et les e´ventuels effets de ’ge´ome´trie’. En effet, la re´partition des contraintes est
diffe´rente entre les e´prouvettes de type A et D.
Fig. 3.7.1 – Ge´ome´tries des deux types d’e´prouvettes utilise´es.
3.7.2 Pre´paration des e´prouvettes
Les e´prouvettes sont pre´pare´es spe´cialement pour les mesures thermographiques.
Elles sont polies et nettoye´es pour e´liminer tout oxyde ou graisse en surface. Elles
sont ensuite recouvertes d’une couche de peinture noire opaque afin d’obtenir une
e´missivite´ proche de 1. En raison des grandes de´formations plastiques ayant lieu
lors des essais du domaine LCF, la peinture peut se de´coller de l’e´prouvette. Une
attention toute particulie`re est donc porte´e quant au nettoyage et a` l’application de
la peinture.
3.7.3 Conditions d’essais
L’installation expe´rimentale est donne´e a` la Figure 3.4.2. Comme il a e´te´ pre´sente´
dans le paragraphe 3.4, des interfe´rences avec l’environnement sont susceptibles d’in-
tervenir. Ainsi, afin d’e´viter toute re´flexion parasite due a` l’environnement, des pro-
tections en carton peint en noir sont place´es tout autour du syste`me. Les mesures
thermiques sont re´alise´es a` une fre´quence d’acquisition de 150 Hz.
Les essais de fatigue sont re´alise´s a` 2 Hz avec un rapport de charge e´gal a` 0 et des
contraintes maximales allant de 350 a` 430 MPa. Etant donne´ que les contraintes
dans cet intervalle sont supe´rieures a` la limite d’e´lasticite´ (Re = 345 MPa), des
phe´nome`nes plastiques sont attendus, tout au moins au de´but de l’essai.
Dans cette e´tude, un chargement spe´cifique a e´te´ re´alise´. Une monte´e en charge pro-
gressive est programme´e afin d’e´viter toute surcharge accidentelle lie´e au pilotage
de la machine jusqu’a` atteindre une premie`re fois la valeur maximale de consigne.
Puis, l’amplitude de la force applique´e reste constante durant la seconde partie de
l’essai (voir figure 3.7.2).
Fig. 3.7.2 – Evolution de la tempe´rature en milieu d’e´prouvette durant l’essai de fatigue (R = 0,
σmax = 430MPa).
3.8 Analyse des re´sultats expe´rimentaux
3.8.1 Analyse de l’e´volution de la tempe´rature
La Figure 3.7.2 pre´sente l’e´volution de la tempe´rature au milieu de l’e´prouvette pour
une contrainte maximale de 430 MPa. Cette valeur est atteinte au bout de 65 cycles
durant le chargement transitoire. La tempe´rature oscille a` la meˆme fre´quence que la
fre´quence de chargement mais avec une diffe´rence de phase de pi, ce qui est logique
par la simple pre´sence des sources thermoe´lastiques (voir les Equations 3.3.12 et
3.3.13). L’e´volution de la tempe´rature moyenne au cours de chaque cycle est ca-
racte´rise´e par trois phases au de´but de l’essai de fatigue (voir Figure 3.7.2) :
- Phase A : la tempe´rature moyenne dans un cycle diminue. Ceci est duˆ essen-
tiellement a` la production des sources thermoe´lastiques et e´galement peut-eˆtre aux
e´changes thermiques avec l’exte´rieur.
- Phase B : la tempe´rature moyenne sur un cycle augmente le´ge´rement jusqu’a` ce que
le chargement atteigne la valeur maximale de l’amplitude de la contrainte. Ceci est
duˆ au fait que la contrainte maximale applique´e de´passe la limite d’e´lasticite´, engen-
drant par conse´quent de la plasticite´ (sources de chaleur positives). Plus pre´cise´ment,
des augmentations subites de la tempe´rature apparaissent juste avant la fin de chaque
cycle me´canique (voir Figure 3.8.1). De tels sauts ne devraient pas avoir lieu avec
seulement des phe´nome`nes e´lastiques. Lors de la fin du deuxie`me cycle me´canique,
sur la Figure 3.8.1, il n’y a pas de saut de tempe´rature visible. Ceci provient du fait
que la figure a e´te´ trace´e pour un seul pixel et donc si l’e´le´vation de tempe´rature n’a
pas lieu pour ce pixel, le saut n’est pas visible. Mais par contre il doit apparaˆıtre
pour un autre pixel.
- Phase C : la tempe´rature moyenne dans un cycle diminue apre`s le chargement
transitoire. Comme dans la phase I, ceci est duˆ essentiellement a` la production des
sources thermoe´lastiques, a` l’accomodation plastique et peut-eˆtre aux e´changes ther-
miques avec l’exte´rieur.
Fig. 3.8.1 – Agrandissement autour de la zone A.
Les observations faites en 2D re´ve`lent que la plasticite´ apparaˆıt sous deux formes
pour les deux types d’e´prouvettes. Quand la force est juste au-dessus de la limite
e´lastique, un premier type de plasticite´ apparaˆıt (voir Figure 3.8.2) : une augmenta-
tion soudaine de la tempe´rature est observe´e dans une zone horizontale relativement
large. Pour des chargements plus e´leve´s, un seconde type de plasticite´ est observe´ :
des bandes localise´es apparaissent comme le montre la Figure 3.8.3. Parfois, deux
bandes incline´es apparaissent simultane´ment.
Pour σmax = 430 MPa qui est atteinte en 65 cycles, la limite d’e´lasticite´ est de´passe´e
17 fois. Les larges bandes horizontales apparaissent 10 fois alors que les bandes
incline´es n’apparaissent que 7 fois pour les deux types d’e´prouvettes. Les bandes
incline´es sont probablement dues a` des phe´nome`nes plus dynamiques puisqu’elles ap-
paraissent apre`s les larges bandes horizontales. Comme la fre´quence reste constante
durant l’essai, la vitesse de contrainte σ˙ augmente pour les amplitudes de char-
gement e´leve´es. Pour les e´prouvettes de type D, les bandes incline´es se de´placent
progressivement a` chaque cycle, mais il est note´ que certaines parties de l’e´prouvette
ne semblent pas soumises a` ce phe´nome`ne.
Fig. 3.8.2 – Variations de tempe´rature : premier type de bandes.
Fig. 3.8.3 – Variations de tempe´rature : second type de bandes.
Pour les alliages d’aluminium, tre`s peu d’informations de type champs est dispo-
nible dans la litte´rature. Par contre, des informations concernant les bandes de
Portevin-Le Chatelier [LVA05], les bandes de Lu¨ders [YLM+05] ou encore les bandes
de transformation de phase dans les alliages de cuivre [Bal00] de´tecte´es par came´ra
infrarouge lors d’essais de fatigue ont e´te´ publie´es.
3.8.2 Sources de chaleur
L’e´quation 3.8.1 est utilise´e afin de calculer la dissipation me´canique d1 ou` st est
obtenue a` partir de la proce´dure de´crite dans la section 3.6 et ou` sthe est calcule´e
the´oriquement a` partir de l’e´quation 3.3.13.
d1 = st − sthe (3.8.1)
Quelques exemples de champs de dissipation me´canique pour les e´prouvettes de type
A et D sont montre´s sur les Figures 3.8.4 et 3.8.5 respectivement. Excepte´ dans cer-
taines zones de l’e´prouvette, la dissipation me´canique est pratiquement e´gale a` ze´ro.
Sur les coupes des Figures 3.8.4 et 3.8.5, il est possible de voir que la dissipation
est ne´gative, chose qui ne peut arriver d’apre`s l’e´quation de la chaleur. Ceci peut
provenir soit d’une petite variation de la tempe´rature exte´rieure (environnement)
soit de l’approximation sur le calcul du Laplacien qui engendre, lors du calcul des
sources de chaleur, une dissipation non parfaitement e´gale a` ze´ro en dehors des
bandes de plasticite´. Ces erreurs restent tout de meˆme ne´gligeables par rapport au
pic de dissipation observe´ lors de l’apparition des bandes de plasticite´. La dissipa-
tion me´canique apparaˆıt de fac¸on tre`s localise´e (cf. second type de bandes) pour les
e´prouvettes aussi bien de type A et que de type D.
La Figure 3.8.6 met en e´vidence le fait que le champ de tempe´rature, quelle que soit
l’e´prouvette conside´re´e, est difficile a` analyser. Le champ de tempe´ratures est, en
effet, le re´sultat de plusieurs sources de chaleur produites par le mate´riau, comme
par exemple les sources thermoe´lastiques et la dissipation me´canique, mais aussi par
les e´changes de chaleur avec l’exte´rieur et par la conduction thermique.
A titre d’illustration, pour les e´prouvettes de type D, deux zones plus chaudes appa-
raissent sur la Figure 3.8.6 a` x = 0, 025 m et a` x = 0, 05 m pour un temps ti = 27, 5
s. La partie centrale de cette figure montre clairement que la de´rive´e temporelle
ρC δθ
δt
a` x = 0, 025 m est presque e´gale a` ze´ro (une bande a duˆ apparaˆıtre peu de
temps auparavant) alors que la de´rive´e a` x = 0, 05 m ne l’est pas.
Fig. 3.8.4 – Champs de variations de tempe´rature et de dissipation me´canique pour une e´prouvette
de type A soumise a` F = 14 430N (σmax = 400 MPa) pour t = 14 s.
La comparaison entre les e´prouvettes de type A et D souligne une diffe´rence dans
la valeur maximum de la dissipation me´canique alors que la meˆme contrainte est
applique´e aux deux e´prouvettes (au centre pour l’e´prouvette A). La valeur de la dissi-
pation me´canique dans les bandes est environ 8 fois plus grande pour les e´prouvettes
de type D que pour les e´prouvettes de type A. L’explication suivante peut eˆtre pro-
pose´e : pour les e´prouvettes de type A, a` chaque fois que la limite d’e´lasticite´ σe est
Fig. 3.8.5 – Champs de variations de tempe´rature et de dissipation me´canique pour une e´prouvette
de type D soumise a` F = 14 250N (σmax = 400 MPa) pour t = 14 s.
Fig. 3.8.6 – (a) Champs de variation de tempe´rature θ (b) le long de l’axe x (c) champ de dissipation
me´canique d1 pour une e´prouvette de type D soumise a` F = 14 250N (σ = 400 MPa).
de´passe´e, la section minimale plastifie. Pour les e´prouvettes de type D, seulement
quelques zones plastifient a` chaque fois que la limite d’e´lasticite´ est de´passe´e. Toute
l’e´prouvette ne plastifie donc pas de manie`re homoge`ne. Ceci signifie que des zones
ont du ’retard’ dans l’apparition de la plasticite´. Le but est donc de savoir si le fait
d’avoir, pour les e´prouvettes de type D, des zones qui ont du ’retard’ dans l’appari-
tion de la plasticite´ engendre une variabilite´ du cumul de plasticite´. Cette question
est e´tudie´e dans le paragraphe 3.8.3.
Remarque Le poids relatif de chaque terme de l’e´quation de la chaleur peut eˆtre
de´termine´. Dans la zone plastifie´e des e´prouvettes A, le terme temporel ρC δθ
δt
repre´sen-
te environ 80% des sources de chaleur, la conduction spatiale −k( δ2θ
δx2
+ δ
2θ
δy2
) repre´sente
environ 20% et les e´changes radiaux ρC θ
τ
repre´sente moins de 0, 02% des sources de
chaleur. Dans la zone plastifie´e des e´prouvettes D, le terme temporel repre´sente 91%
des sources de chaleur, la conduction spatiale repre´sente environ 9% et les e´changes
radiaux moins de 0, 03% des sources de chaleur. Comme il est de´ja` mentionne´ dans
l’article [MCDG04], le terme le plus important est le terme temporel. Cependant, le
terme de la conduction spatiale doit bien eˆtre conside´re´ ici.
3.8.3 Dommage cumule´
Afin d’e´tudier des effets potentiels dus a` la ge´ome´trie de l’e´prouvette, un
indicateur de dommage est de´fini durant le chargement transitoire. Il permet ainsi
de donner l’e´tat de dommage local initial des e´prouvettes avant qu’elles ne
soient soumises au chargement stabilise´. Cet indicateur de dommage correspond a`
l’inte´grale temporelle de la dissipation me´canique (voir Equation 3.8.2, ou` tf est la
dure´e du chargement transitoire). Il correspond donc a` une e´nergie par unite´ de
volume.
Dcum =
∫ tf
0
d1 dt (3.8.2)
Des champs de dommage plastique typiques pour les e´prouvettes A et D sont
repre´sente´s sur les Figures 3.8.7 et 3.8.8 respectivement.
Pour toutes les e´prouvettes de type A, l’indicateur de dommage maximum
est bien suˆr localise´ dans la section minimale des e´prouvettes. Seul le centre des
e´prouvettes est soumis a` des de´formations plastiques. Cependant, les trois e´prouvet-
tes n’ont pas e´te´ soumises exactement a` la meˆme amplitude du dommage plastique.
Pour les e´prouvettes de type D, des cartes de l’indicateur de dommage ont e´galement
e´te´ de´termine´es. Elles montrent des e´tats initiaux de dommage tre`s diffe´rents avant
que l’essai de fatigue a` proprement parler ne commence. L’he´te´roge´ne´ite´ dans la lo-
calisation du dommage plastique cumule´ existe donc pour ces essais de fatigue LCF.
Toute la partie utile de l’e´prouvette a bien plastifie´, excepte´ en haut. Il peut eˆtre
observe´ que les cartes de l’indicateur de dommage plastique cumule´ sont construites
par des blocs correspondant a` la superposition de larges bandes horizontales et de
bandes incline´es de plasticite´ e´voque´es pre´ce´demment. Avec l’indicateur de dom-
mage plastique cumule´, une diffe´rence entre les e´prouvettes de type A et D est
observe´e. L’indicateur pour les e´prouvettes de type D est environ 1, 5 a` 2 fois plus
grand que celui des e´prouvettes de type A.
3.8.4 Lien avec la fatigue
Il est inte´ressant de conside´rer les re´sultats de fatigue en termes de dure´e de vie. Sept
e´prouvettes de chaque type (A et D) ont e´te´ teste´es dans ce but. Les re´sultats obte-
nus sont pre´sente´s dans le tableau 3.1. Il est bien connu et ve´rifie´ expe´rimentalement
Fig. 3.8.7 – Champs de dommage plastique cumule´ Dcum pour les trois e´prouvettes de type A
pour σmax = 430 MPa atteint au bout de 65 cycles.
Fig. 3.8.8 – Champs de dommage plastique cumule´ Dcum pour les trois e´prouvettes de type D
pour σmax = 430 MPa atteint au bout de 65 cycles.
que les re´sultats de fatigue montrent une grande dispersion. Plusieurs raisons sont
souvent e´voque´es pour expliquer cette dispersion : (i) l’he´te´roge´ne´ite´ des proprie´te´s
du mate´riau lie´e a` la microstructure, (ii) le proce´de´ de fabrication ge´ne´rant des
de´fauts de surface, (iii) les proce´dures de commande et de controˆle lors des es-
sais, (iv) la dispersion ge´ome´trique lie´e a` l’usinage, (v) les conditions expe´rimentales
[MMLL01, MGRI03, PH69]. Dans le cas de la fatigue du domaine LCF pre´sentant un
phe´nome`ne de plasticite´, l’e´tude montre une he´te´roge´ne´ite´ de la re´partition du dom-
mage plastique cumule´. Clairement, les e´prouvettes de type D ne sont pas soumises
a` la meˆme re´partition du dommage plastique durant le chargement transitoire. Il est
donc propose´ de rajouter une autre origine a` la dispersion observe´e des re´sultats de
fatigue, a` savoir (vi) le champ du dommage plastique initial.
Eprouvettes de type A Eprouvettes de type D
Dure´e de vie moyenne (cycles) 9 540 8 150
Ecart-type (cycles) 1 460 1 310
Tab. 3.1 – Re´sultats des essais de fatigue obtenus a` partir de 7 e´prouvettes de type A et D
respectivement.
Classiquement, la dure´e de vie des e´prouvettes de type A est plus longue que celle
des e´prouvettes de type D. Ceci illustre l’effet d’e´chelle et peut eˆtre explique´ par la
the´orie du maillon le plus faible. Le dommage en fatigue s’amorce principalement
sur des de´fauts ge´ome´triques ou me´tallurgiques et ensuite la fissure apparaˆıt, puis
se propage a` partir de ce de´faut localise´. Les e´cart-types suivent la meˆme tendance,
avec une valeur plus faible dans le cadre des e´prouvettes D (1 310 cycles) que pour
les e´prouvettes A (1 460 cycles).
Des tests statistiques sont effectue´s afin de ve´rifier l’inde´pendance des re´sultats is-
sus des deux ge´ome´tries d’e´prouvettes teste´es. Graˆce au test de Shapiro Wilk, il
est montre´ que les deux se´ries suivent une loi log-normale. Par conse´quent, il est
justifie´ d’utiliser leur valeur moyenne ainsi que leur e´cart-type. Pour s’assurer de
leur inde´pendance, le test statistique e´tabli selon la loi de Snedecor est applique´. Il
prouve que les deux se´ries sont distinctes a` 77 %. Les dure´es de vie obtenues pour les
deux ge´ome´tries d’e´prouvettes sont donc diffe´rentes. Il convient tout de meˆme d’eˆtre
prudent par rapport a` cette conclusion car 7 e´prouvettes seulement ont e´te´ teste´es.
Pour obtenir un re´sultat statistique avec une confiance plus grande, il faudrait avoir
davantage de re´sultats d’essais.
Deux effets se conjuguent pour justifier cette tendance : les variations autour d’une
valeur moyenne plus faible sont logiquement d’une e´tendue re´duite. L’effet d’e´chelle
conduit a` trouver syste´matiquement le meˆme type de de´faut critique sur un vaste
volume de mate´riau (e´prouvette D) [Mas55, PK65] tandis que sa pre´sence est moins
probable dans un volume plus restreint (e´prouvette A). Les variations de dure´e
de vie (donc son e´cart-type) sont donc naturellement plus grandes dans le cas des
e´prouvettes A.
Les observations expe´rimentales des dure´es de vie et de leur dispersion ont donc des
tendances logiques meˆme si le faible nombre d’e´prouvettes teste´es doit inciter a` la
prudence quant aux valeurs moyennes et aux re´partitions affiche´es dans le Tableau
3.1.
Le lien entre la plasticite´ observe´e sur les premiers cycles des essais de fatigue et les
re´sultats des dure´es de vie qui rele`vent du comportement global de l’e´prouvette sur
la totalite´ des essais n’est pas aise´ a` e´tablir de manie`re indiscutable.
3.9 Etude de la partie stationnaire de l’essai de fatigue
3.9.1 Introduction
L’analyse du de´but de l’essai de fatigue a` fort chargement me´canique a re´ve´le´ la
pre´sence de la plasticite´. Cette dernie`re se manifeste de fac¸ons diffe´rentes pour des
e´prouvettes a` ge´ome´tries diffe´rentes. Des bandes de plasticite´ apparaissent tout le
long de la section utile pour les e´prouvettes a` section constante et dans la section mi-
nimale pour les e´prouvettes a` section non constante. De plus, les bandes de plasticite´
n’apparaissent pas toujours au meˆme endroit dans le cas des e´prouvettes a` section
constante ce qui pourrait expliquer l’importante dispersion des re´sultats de fatigue.
Le de´but d’un essai de fatigue a donne´ des informations inte´ressantes a` propos de
la plasticite´ et de l’effet de structure. Cette e´tude n’a porte´ que sur les premiers
cycles des essais de fatigue. Il apparaˆıt opportun maintenant d’e´tudier la partie sta-
tionnaire en milieu d’essai de fatigue (mi-dure´e de vie) a` fort chargement me´canique.
Comme pour l’e´tude pre´ce´dente, seules quelques secondes d’essai sont analyse´es. En
effet, les films enregistre´s ont une taille qui devient vite tre`s importante ce qui rend
impossible, d’un point de vue mate´riel, leur post-traitement. Le moyen d’investiga-
tion est l’e´tude de la tempe´rature pour diffe´rents harmoniques du signal. Il est
connu que la thermoe´lasticite´ se manifeste par le premier harmonique mais en ce qui
concerne le phe´nome`ne de fatigue, il est plus difficile de savoir a` quelles fre´quences il
intervient [KP02], d’ou` l’inte´reˆt d’e´tudier l’influence des diffe´rents harmoniques. Se
manifeste-t-il pour des harmoniques supe´rieurs a` la fre´quence de chargement ou de´ja`
lors du premier harmonique ? Ainsi, le but de l’e´tude de cette partie stationnaire est
d’analyser la manifestation de l’endommagement par fatigue pour diffe´rents harmo-
niques du chargement me´canique au milieu d’un essai de fatigue.
3.9.2 Etude mene´e par Krapez et al.
Krapez et al. [KP02] conside´rent que l’harmonique double de celui du chargement
est cause´ par l’endommagement par fatigue. Ils ont donc mis au point une approche
thermographique de de´modulation synchrone pour de´terminer deux harmoniques du
signal thermique et ainsi obtenir des informations supple´mentaires sur l’existence du
dommage en fatigue. Le traitement du signal utilise´ pour analyser les diffe´rents har-
moniques du signal consiste a` minimiser par moindres carre´s, pour chaque pixel,
la diffe´rence entre la tempe´rature expe´rimentale et celle donne´e par la fonction de
re´fe´rence suivante :
J =
N∑
n=1
(Texp(ti)− Tmod(ti))2 (3.9.1)
ou` :
Texp(ti) : tempe´rature expe´rimentale,
Tmod(ti) : tempe´rature donne´e par la fonction de re´fe´rence (voir Equation 3.9.2).
Tmod(t) = T0 +DTft+ T1 sin(2pift+ φ1) + T2 sin(4pift+ φ2) (3.9.2)
avec f : fre´quence du chargement me´canique et DT : pente de l’ajustement line´aire.
Les champs d’amplitude T2 ont donc e´te´ e´tudie´s au meˆme titre que les champs d’am-
plitude T1. Krapez observe que, pour les aluminiums, le premier harmonique permet
d’avoir une estimation tre`s approximative de la limite d’endurance a` un nombre de
cycles autour de 108− 109 cycles. Cependant, l’e´tude de l’amplitude de la fre´quence
double de celle du chargement ne permet pas d’obtenir d’information inte´ressante.
3.9.3 Traitement re´alise´ durant cette e´tude
Dans cette e´tude, l’objectif qui est d’analyser les champs de tempe´ratures issus
des diffe´rents harmoniques est proche de celui de Krapez. Par contre, le traitement
du signal utilise´ est diffe´rent. Il est re´alise´, pour chaque pixel du champ 2D de
tempe´ratures, par la transforme´e discre`te directe de Fourier (DFT) a` l’aide
du logiciel Matlab.
Les harmoniques e´tant de´termine´s par la tranforme´e de Fourier, les amplitudes sont
alors calcule´es. La figure 3.9.1 montre le type de re´sultat obtenu apre`s traitement du
signal pour un pixel. La fre´quence qui apparaˆıt de fac¸on tre`s prononce´e est celle du
chargement me´canique (2 Hz), la fre´quence du second harmonique (4 Hz) est encore
perceptible a` l’oeil mais les suivantes ne le sont plus.
Fig. 3.9.1 – Cartes des diffe´rents harmoniques apparaissant pour un essai sollicite´ a` une fre´quence
me´canique de 2 Hz.
Les essais re´alise´s pour cette e´tude ont e´te´ conduits a` une fre´quence de chargement
me´canique de 2 Hz. Les films ont e´te´ enregistre´s durant 30 s a` une fre´quence d’acqui-
sition de 150 Hz. Normalement la fre´quence d’acquisition ne doit pas eˆtre un multiple
de la fre´quence de sollicitation me´canique afin que les diffe´rentes amplitudes soient
pre´cise´ment calcule´es. Cependant, dans notre cas, la fre´quence d’acquisition est bien
plus grande que la fre´quence de sollicitation me´canique (il y a 75 points d’acquisi-
tion par cycle), ce qui permet de ne pas trop perdre d’information lors du traitement.
3.9.4 Re´sultats
La figure 3.9.2 montre les cartes des amplitudes de tempe´rature obtenues pour les
deux premiers harmoniques lors d’un essai mene´ sur une e´prouvette a` section non
constante.
Fig. 3.9.2 – Cartes des amplitudes de tempe´rature pour le premier (2 Hz) et le second harmonique
(4 Hz) lors d’un essai de fatigue re´alise´ a` 2 Hz sur une e´prouvette a` section non constante.
La carte des amplitudes de tempe´rature donne´e par le premier harmonique permet de
visualiser une valeur plus importante dans la section minimale de l’e´prouvette. L’am-
plitude donne´e par le premier harmonique de´pend fortement de la thermoe´lasti-
cite´ et par conse´quent est une fonction de l’aire de la section (voir Equation 3.9.3).
De plus, l’e´quation 3.9.3 montre que plus l’amplitude de la contrainte est importante,
plus l’amplitude de tempe´rature est e´leve´e. C’est pourquoi la valeur maximale de la
tempe´rature apparaˆıt dans la section minimale de l’e´prouvette.
ρC
∂θ
∂t
− k∆θ = −αT0σ˙ (3.9.3)
L’essai mene´ a` 2 Hz re´ve`le que l’amplitude de la tempe´rature pour le second har-
monique apparaˆıt de fac¸on assez marque´e dans la section minimale de l’e´prouvette.
Ne´anmoins en regardant les e´chelles, il apparait tre`s clairement que l’amplitude du
1er harmonique est beaucoup plus importante que l’amplitude du 2nd.
Un phe´nome`ne inte´ressant est observe´ sur la Figure 3.9.2. En effet, on s’attend a`
ce que la valeur maximale de la tempe´rature apparaisse ’horizontalement’ dans la
section minimale de l’e´prouvette. Or ici, une inclinaison de la valeur maximale de
la tempe´rature est visible. Ceci provient vraisemblablement d’un proble`me de mise
en place de l’e´prouvette dans les mors de la machine de fatigue cre´ant ainsi une
flexion qui se manifeste par une inclinaison de la tempe´rature maximale. Cette incli-
naison n’est pas tre`s importante et le re´sultat est logique (l’e´prouvette rompt bien
dans la section minimale). Le but est ici de mesurer l’influence des variations de la
tempe´rature lors des deux premiers harmoniques. Meˆme avec l’inclinaison observe´e,
il est possible de voir que l’amplitude des variations de tempe´rature du second har-
monique est tre`s faible compare´ a` celle du premier. Cette e´tude correspondant a` la
partie stationnaire d’un essai de fatigue est certainement a` de´velopper et a` ame´liorer.
Ainsi, de nouveaux essais seront conduits et la mise en place des e´prouvettes sera
traite´e avec beaucoup de pre´cautions.
La figure 3.9.3 montre les cartes des amplitudes de tempe´rature obtenues pour les
deux premiers harmoniques lors de trois essais re´alise´s a` 2 Hz sur trois e´prouvettes
a` section constante (D).
Fig. 3.9.3 – Cartes des amplitudes de tempe´rature pour trois essais de fatigue mene´s a` 5 000 cycles
et re´alise´s a` 2 Hz sur trois e´prouvettes D diffe´rentes a` section constante.
Pour les trois e´prouvettes D, l’amplitude des variations de tempe´rature n’apparaˆıt
pas force´ment de fac¸on parfaitement homoge`ne sur toute la longueur de l’e´prou-
vette. En effet, sur la Figure 3.9.3 b), la valeur maximale de l’amplitude de la
tempe´rature apparaˆıt en bas de l’e´prouvette. Ceci est inte´ressant car la rupture
de cette e´prouvette apparaˆıt exactement a` cet endroit (voir Figure 3.9.4). Pour
les e´prouvettes a) et c), la valeur maximale de l’amplitude de la tempe´rature est
bien moins marque´e. Ne´anmoins, il est possible de voir qu’elle se situe en bas de
l’e´prouvette. La rupture apparaˆıt e´galement, pour ces deux e´prouvettes, au meˆme
endroit. Deux hypothe`ses peuvent expliquer cette he´te´roge´ne´ite´ de l’amplitude de
la tempe´rature :
- la contrainte dans cette zone est plus importante a` cause d’un de´faut mate´riau,
d’une e´paisseur non constante ou d’une le´ge`re flexion hors-plan, ce qui provoque a`
terme la rupture de l’e´prouvette. Ceci entraˆıne une manifestation plus forte de la
thermoe´lasticite´.
- la contrainte est bien homoge`ne et donc les sources thermoe´lastiques le sont aussi.
Par conse´quent, cette he´te´roge´ne´ite´ est cause´e par un autre phe´nome`ne, a` savoir
l’endommagement par fatigue. Ainsi, le phe´nome`ne de fatigue apparaˆıtrait
e´galement dans le premier harmonique. Ce qui revient a` dire qu’il n’y aurait
donc pas seulement les sources thermoe´lastiques dans le premier harmonique, comme
il est classiquement avance´ dans la litte´rature. Au vu de ces observations et re´sultats
expe´rimentaux, il n’est donc pas exclus que le phe´nome`ne d’endommagement par
fatigue se manifeste a` la meˆme fre´quence que le chargement me´canique.
Fig. 3.9.4 – Localisation de la fissure pour l’e´prouvette de type D.
3.10 Conclusions
Une e´tude en fatigue de l’e´volution des champs de tempe´ratures durant l’apparition
de la plasticite´ pour deux ge´ome´tries diffe´rentes d’e´prouvettes a e´te´ effectue´e.
Lors du re´gime transitoire ne´cessaire pour des questions de re´gulation du pilotage
de la machine de fatigue, des augmentations soudaines de la tempe´rature ont e´te´ ob-
serve´es. Une analyse e´nerge´tique a e´te´ re´alise´e puisque les variations de tempe´ratures
dans l’e´prouvette de´pendent de l’intensite´ et de la re´partition des sources de chaleur
mais aussi de la diffusion thermique dans le mate´riau et des e´changes thermiques
avec l’exte´rieur, ce qui rend de´licat l’analyse de la tempe´rature seule.
Afin de de´terminer les sources de chaleur produites par le mate´riau, une me´thode
de filtrage a e´te´ de´veloppe´e pour minimiser le bruit tout en limitant la perte d’in-
formation. Cette me´thode de filtrage ajuste par elle-meˆme, graˆce a` des ite´rations
successives, certains parame`tres telle que la taille de la feneˆtre d’approximation.
L’analyse de la dissipation me´canique durant un chargement transitoire a montre´ que
les champs de tempe´ratures ne sont pas un bon indicateur en termes de dommage
subi par l’e´prouvette. Un indicateur de dommage plastique cumule´ a e´te´ propose´.
Pour les e´prouvettes a` section constante, les cartes de dommage plastique sont for-
tement diffe´rentes d’une e´prouvette a` l’autre, mettant nettement en e´vidence le fait
que les e´prouvettes ont un e´tat de dommage initial diffe´rent avant tout essai de fa-
tigue a` proprement parler ou ont des processus distincts d’endommagement localise´.
L’he´te´roge´ne´ite´ de la re´partition du dommage plastique cumule´ est mise en e´vidence
lors de ces essais de fatigue. Finalement, il a e´te´ inte´ressant d’essayer d’expliquer
ces observations a` travers les re´sultats des essais de fatigue en termes de dure´e de
vie, ceux-ci e´tant tre´s disperse´s. Cette e´tude a montre´ que la plasticite´ corroborait
la dispersion des re´sultats de fatigue.
Afin de caracte´riser le dommage en fatigue, une e´tude concernant les champs de
tempe´ratures au milieu d’un essai de fatigue a e´te´ conduite dans un second temps.
Les de´formations plastiques sont alors pratiquement nulles et le dommage est prin-
cipalement duˆ au phe´nome`ne de fatigue lui-meˆme. Une approche base´e sur l’analyse
spectrale des champs de tempe´ratures a e´te´ mene´e. Cependant, l’information signi-
ficative pour l’aluminium 2024-T3, comme Krapez l’avait observe´, est donne´e par
la grandeur du premier harmonique de la tempe´rature, correspondant a priori a` la
thermoe´lasticite´. L’amplitude de tempe´rature du second harmonique n’est pas tre`s
e´leve´e et il est difficile d’e´valuer si ce qui est perceptible (et mesure´) rele`ve bien
du dommage en fatigue ou plutoˆt du bruit. Ceci est d’autant plus vrai pour les
e´prouvettes a` section constante. Seul le champ d’amplitude T1 du premier harmo-
nique donne des informations sur le ’futur de l’e´prouvette’, a` savoir la localisation
de l’amorc¸age de la fissure.
En de´pit de ces divers re´sultats, il reste encore des pistes a` e´claircir. En effet, dans
cette e´tude, les parties propres aux re´gimes transitoire et stationnaire de l’essai de
fatigue ont e´te´ e´tudie´es de manie`re inde´pendante. Or, il est bien connu que le dom-
mage par fatigue de´bute de`s le de´but de l’essai et se termine lors de la rupture de
l’e´prouvette. Le proble`me majeur rencontre´ pour le traitement nume´rique des me-
sures de tempe´ratures est la dure´e de l’essai de fatigue et donc la taille des films
enregistre´s par la came´ra pour la totalite´ de l’essai. Le traitement du film entier
n’est pas re´alisable en pratique. Cet aspect est donc source de developpement pour
une connaissance approfondie du dommage global subi par l’e´prouvette. Le second
proble`me est la diffusion de la chaleur dans l’aluminium qui est tre`s importante, ce
qui ne facilite pas l’e´tude par thermographie. Il faudrait e´tablir un syste`me d’ac-
quisition ou de traitement mieux adapte´ a` cette caracte´ristique et permettant de
l’appre´hender plus efficacement.
Conclusions et perspectives
Le travail conduit pendant ces trois anne´es de the`se aborde le phe´nome`ne de fatigue
avec diffe´rentes approches :
- l’e´tude expe´rimentale en fatigue re´alise´e sur les e´prouvettes en aluminium 2024-T3
renforce´es par patchs composites a tout d’abord e´te´ mene´e afin de mesurer et de
quantifier l’influence be´ne´fique du renforcement en termes de dure´e de vie de la zone
a` laquelle il est applique´,
- un logiciel de pre´vision de dure´e de vie de structures ae´ronautiques renforce´es par
patchs composites a ensuite e´te´ de´veloppe´,
- finalement, une analyse thermographique a e´te´ conduite pour de´terminer l’endom-
magement des e´prouvettes en aluminium 2024-T3 en fatigue oligocyclique, domaine
d’emploi des structures ae´ronautiques vise´es par le renforcement.
Le premier point a conduit a` e´valuer le roˆle be´ne´fique du renforcement par patchs
composites sur la tenue en fatigue des e´prouvettes. Il a e´te´ montre´ que pour des
contraintes de faible amplitude, se situant juste au-dessus de la limite de fatigue
a` 5.105 cycles, le patch renforce l’e´prouvette durant tout l’essai de fatigue, ce qui
signifie que le joint de colle n’a pas rompu. La dure´e de vie de l’e´prouvette renforce´e
est multiplie´e par un coefficient de l’ordre de 11. Par contre, lors de l’application de
contraintes d’amplitude plus e´leve´e, le patch composite ne renforce pas l’e´prouvette
de fac¸on aussi be´ne´fique car le joint de colle ce`de avant le substrat en aluminium.
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Une augmentation de la dure´e de vie dans un rapport plus faible, de l’ordre de
3, ce qui reste tre`s important, est ne´anmoins observe´e. Cette diffe´rence a amene´ a`
e´tudier la tenue de la colle puisqu’elle apparaˆıt eˆtre le maillon faible du renforcement
pour ces niveaux de chargement relativement e´leve´s. La contrainte de cisaillement
pre´sente dans celle-ci a e´te´ de´termine´e graˆce a` un calcul par e´le´ments finis suivi
d’un calcul par diffe´rences finies. En paralle`le, des essais monotones ont e´te´ mene´s
pour de´terminer la re´sistance au cisaillement de la colle. Il a e´te´ observe´ que pour
des contraintes de niveau faible, la contrainte de cisaillement de la colle reste bien
infe´rieure a` sa limite de rupture, ce qui corrobore sa bonne tenue dans ce cas. Par
contre, pour les contraintes plus e´leve´es qui ont e´te´ e´tudie´es, la contrainte de cisaille-
ment de la colle est proche de sa limite de rupture, ce qui explique la de´faillance
pre´mature´e de l’e´prouvette renforce´e. Enfin, il a e´te´ note´ que l’accroissement rela-
tif de dure´e de vie re´siduelle est bien plus important dans le cas ou` les e´prouvettes
sont pre´-endommage´es, puis renforce´es. Ce re´sultat est d’autant plus important qu’il
correspond a` la re´alite´ industrielle des structures a` renforcer et justifie l’action du
renforcement.
L’e´tude re´alise´e dans la premie`re partie a permis de de´terminer les proprie´te´s en fa-
tigue uniaxiale de l’aluminium 2024-T3 ainsi que de l’aluminium renforce´e par patchs
composites. Les structures ae´ronautiques subissent des chargements multiaxiaux a`
amplitude variable. La deuxie`me partie du travail est consacre´e au de´veloppement
d’un logiciel post-processeur de calcul de dure´e de vie des structures renforce´es par
patchs composites. Diffe´rentes lois d’endommagement et crite`res de fatigue mul-
tiaxiaux existants dans la litte´rature ont e´te´ imple´mente´s dans le logiciel. Le for-
malisme et l’e´laboration des lois et/ou crite`res ont e´te´ e´tudie´s et analyse´s. Lors de
la confrontation des re´sultats du logiciel avec les re´sultats d’essais de fatigue, il a
e´te´ constate´ que les mini-structures pre´sentaient un gradient de contrainte impor-
tant du fait de leur ge´ome´trie. Il a donc e´te´ de´cide´ de le prendre en compte e´tant
donne´ son influence en fatigue. La grande dispersion des re´sultats expe´rimentaux ne
rend pas aise´e l’analyse des re´sultats. Cependant, il ressort que la loi qui s’adapte
actuellement le mieux aux structures en aluminium 2024-T3 renforce´es par patchs
composites est la loi se´quentielle de Mesmacque.
Les deux parties pre´ce´dentes ont clairement montre´ l’influence des donne´es mate´riau
dans la pre´vision de dure´e de vie en fatigue. C’est avec cet objectif que la partie
3 a e´te´ mene´e. Une e´tude sur l’e´volution des champs de tempe´ratures pour deux
ge´ome´tries d’e´prouvettes, l’une a` section variable, l’autre constante, a d’abord e´te´
conduite. Deux types de bandes de plasticite´ ont e´te´ mis en e´vidence. Une analyse
e´nerge´tique issue des tempe´ratures enregistre´es par came´ra infrarouge lors d’essais
en fatigue a` faible nombre de cycles a e´galement e´te´ mise en place. Elle a ne´cessite´
l’e´laboration d’une me´thode de filtrage. Cette me´thode a l’avantage d’ajuster par
elle-meˆme certains parame`tres (taille des fe´neˆtres de lissage). Des cartographies d’en-
dommagement ont montre´ que le dommage cumule´ peut eˆtre diffe´rent en fonction
de la ge´ome´trie de l’e´prouvette. Ceci permet donc d’apporter sinon une explication,
du moins une nouvelle manisfestation de la dispersion des re´sultats de fatigue.
Durant ces trois anne´es, certains points ont pu eˆtre approfondis mais de nombreuses
questions restent en suspens. Ainsi, et cela a e´te´ mentionne´ a` la fin de chaque cha-
pitre, un certain nombre de perspectives peut eˆtre propose´.
En ce qui concerne le renforcement par patchs composites :
- il faudrait re´aliser des essais avec un e´panchement progressif de la colle aux bords
libres des patchs composites pour e´tablir si la re´sistance a` la fatigue serait augmente´e
pour de hauts niveaux de chargement,
- il faudrait aussi re´aliser des essais avec une e´paisseur variable pre`s des bords libres
des patchs composites pour diminuer le cisaillement transverse dans la colle pre`s des
bords libres,
- il faudrait e´galement tester d’autres niveaux de pre´-endommagement des e´prouvet-
tes en aluminium avant renforcement, comme par exemple 75% de leur dure´e de vie.
En ce qui concerne le logiciel de pre´vision de dure´e de vie :
- il serait indispensable de caracte´riser en fatigue par des essais approprie´s l’effet du
gradient sur le mate´riau teste´ afin de prendre en compte sa ve´ritable influence dans
les pre´visions de dure´e de vie faites par le logiciel,
- il serait e´galement pertinent d’introduire la notion de fiabilite´ dans le calcul de
dure´e de vie. De nombreuses incertitudes sont pre´sentes en fatigue, de par les
he´te´roge´ne´ite´s du mate´riau qui rejaillissent sur ses proprie´te´s, les ale´as des essais
et de leur mise en place.
En ce qui concerne l’analyse de l’endommagement en fatigue par thermographie :
- il serait inte´ressant de pouvoir analyser et cumuler le dommage durant la totalite´
d’un essai de fatigue,
- il serait donc ne´cessaire de travailler sur le traitement nume´rique de films de taille
importante et sur le traitement d’images.
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